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La collaborazione internazionale ha portato all’ideazione di numerosi piani 
finalizzati all’esplorazione dello spazio con il fine di portare l’uomo  oltre le 
orbite basse. Le agenzie spaziali prevedono nei prossimi decenni missioni 
verso i corpi celesti a noi più vicini e più noti. In una prima fase si tratterà  
di un’esplorazione di tipo robotico e solo successivamente si passerà ad una 
esplorazione umana. 
L’obiettivo di questa tesi è lo studio di un’ architettura flessibile di sistema 
definendo delle piattaforme capaci di condurre materiali ed astronauti sulla 
Luna, sugli asteroidi e in seguito anche su Marte. Si è inoltre posta 
l’attenzione anche sul primo punto di librazione del sistema Terra-Luna e 
sulla sua importanza quale possibile sede di uno spazio-porto con 
permanente presenza umana oltre le orbite basse.   
L’architettura concepita è costituita da una serie di moduli che devono 
essere intesi come delle tecnologie abilitanti il cui sviluppo è fondamentale 
per l’ottenimento dei risultati proposti. Le singole piattaforme sono 
costituite da quel particolare insieme di moduli che meglio si adatta agli 
obiettivi specifici della missione. I vari moduli, portati in orbita con lanci 
indipendenti, sono concepiti per agganciarsi autonomamente sfruttando le 
conoscenze acquisite attraverso il programma della stazione spaziale 
internazionale. 
Nel disegnare e dimensionare i moduli, si è dato particolare rilievo 
all’utilizzo di tecnologie propulsive avanzate, quali propulsori elettrici ad 
alta potenza e propulsori chimici a propellente criogenico. L’intera 
architettura è stata progettata e dimensionata partendo da un‘analisi di 
missione preliminare  e parametrica, che ha fornito delle stime per i tempi di 


























The international collaboration is leading to the definition of a number of 
space exploration plans aiming at extending  the human presence beyond 
low Earth orbits. Space agencies plan the development of missions toward 
the closest and more known celestial bodies during next decades. Such 
missions will be implemented via a robotic precursor phase intended to be 
the pathfinder for the following manned missions. 
The aim of this thesis is to study a flexible system architecture designing the 
platforms able of carrying materials and astronauts to the Moon, asteroids 
and in a longer run to Mars. The first Earth-Moon libration point is also 
considered, as it is one of the best locations for placing a space-port for the 
permanent human presence beyond low Earth orbits.  
The architecture conceived is composed by a list of key building blocks that 
represent the enabling technologies whose development is essential to 
obtain the results proposed. Platforms are composed by the particular set of 
modules which best suits the goals of the specific mission. These modules, 
placed in orbit with multiple independent launches, are designed to perform 
autonomous docking operations by using the know-how derived from the 
international space station program.  
The use of advanced propulsion technologies, such as high power electric 
propulsion and cryogenic propulsion, is highlighted in the module design 
and sizing. The whole architecture was designed and sized starting from a 
preliminary parametric mission analysis, which provided an estimation of 
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Nel presente capitolo sono descritti i piani attualmente concepiti riguardanti 
l’esplorazione spaziale da parte della comunità internazionale, nella parte 
conclusiva sarà dato rilievo alle varie parti che sviluppano la presente tesi. 
 
1.1  Piani di esplorazione 
 
Le agenzie spaziali internazionali, e più recentemente anche compagnie 
private, stanno proponendo una serie di progetti finalizzati all’espansione 
della presenza umana nel Sistema Solare, che attualmente è limitata alle sole 
orbite basse.  
I progetti presentati hanno visto una progressiva evoluzione: partendo da 
studi concettuali di missioni con equipaggio umano e passando per 
architetture di mezzi e scenari di esplorazione si è giunti oggi a missioni  
esplorative robotiche che fanno da apripista alle future missioni umane nello 
spazio circum-terrestre e sui corpi celesti a noi più vicini (Luna, Marte, 





Venere); per la realizzazione delle quali sarà necessario un forte supporto 
internazionale, le cui basi sono state poste nei decenni scorsi e che continua 
a crescere grazie agli attuali rapporti di collaborazione. 
 
1.2  Il programma Aurora di ESA 
 
L’agenzia spaziale europea (ESA) ha lanciato nel 2001 il programma 
Aurora [1], un piano di esplorazione robotico ed umano finalizzato a portare 
l’uomo su Marte, sfruttando come tappe intermedie la Stazione Spaziale 
Internazionale e un successivo ritorno dell’uomo sulla Luna. L’attuale fase 
progettuale è l’ideazione di un modulo di discesa capace di atterrare sul 
suolo lunare [2]. Il programma si fonda su quattro punti cardine:  
 Aumentare l’accesso dell’Europa allo spazio, consentendo una 
migliore penetrazione della cultura e dell’industria europea nel 
settore spaziale. 
 
 Ricercare la vita al di fuori della Terra, incrementando le conoscenze 
scientifiche riguardanti l’evoluzione e l’interazione fra i vari 
ecosistemi. 
 
 Sostenere la vita umana nello spazio attraverso la ricerca di 
tecnologie capaci di garantire la sopravvivenza degli equipaggi, la 
loro salute ed inoltre la capacità di interazione con gli ambienti 
esterni e, in caso di missioni sulla superficie, il possibile utilizzo di 
risorse locali. 
 
 Comunicare alla popolazione le scoperte, le novità, i progressi in 
maniera da aumentare l’interesse nei confronti dell’esplorazione. 
1.3  La NASA e la visione statunitense dell’esplorazione spaziale 
 
L’esplorazione dello spazio è sempre stata uno dei punti cardini della 
politica dell’agenzia spaziale statunitense (NASA), con rinnovato interesse 
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da quando nel 2004 il presidente G. W. Bush ha affermato la necessità per 
gli Stati Uniti di riprendere una parte attiva nell’esplorazione del cosmo [3]. 
Nel 2005 viene pubblicato il “NASA's exploration systems architecture 
study” [4] nel quale vengono illustrati tutta una nuova serie di moduli e 
lanciatori da sviluppare entro il 2025. Emerge il concetto della capsula 
Orion, un modulo abitativo per un equipaggio di tre astronauti da utilizzare 
per missioni di corto-medio periodo [5]. Il progetto Orion attualmente sta 
eseguendo prove di utilizzo del paracadute di rientro, in modo da eseguire il 
primo volo senza equipaggio nel 2014 [6]. 
Il cambio di presidenza nel 2009 non ha sminuito l’interesse della NASA 
verso l’esplorazione. Il Rapporto Augustine [7] introduce il concetto di 
“esplorazione flessibile”. Questo termine racchiude una nuova concezione 
esplorativa, in quanto prevede per la prima volta l’apertura verso scenari 
prima scarsamente considerati, come i punti di Lagrange del sistema Terra-
Luna e Sole-Terra, gli asteroidi che attraversano l’orbita terrestre (definiti 
NEA acronimo dell’inglese Near Earth Asteroid) e le lune di Marte. 
Evitando, almeno in una prima fase, di scendere in pozzi gravitazionali 
come possono essere le superfici dei pianeti. Essendo, inoltre, proposta una 
metodologia flessibile, essa può integrare al suo interno ulteriori 
destinazioni, a patto che l’architettura di missione scelta le possa 
raggiungere e che siano propedeutiche con il fine ultimo che rimane 
l’estensione della presenza umana nello spazio. Questa filosofia operativa è 
riassunta nella Figura 1. Tutto l’approccio richiede una stretta 
collaborazione con l’esplorazione robotica, che rappresenta l’apripista per 
l’esplorazione umana. 
Ulteriore obiettivo di questa nuova filosofia operativa è l’acquisizione delle 
capacità di operare nello spazio per periodi sempre più lunghi, rendendo gli 
astronauti più adatti al lavoro orbitale e capaci di interfacciarsi al meglio 
con le tecnologie a loro disposizione. Questo sviluppo costante delle 
capacità di adattamento alla vita spaziale permetterà di offrire alla 
popolazione nuovi successi derivanti dai passi avanti che l’esplorazione 
conseguirà. 





Il graduale aumento delle difficoltà tecnologiche da affrontare consentirà 
anche all’industria un maggior tempo di ricerca e sviluppo, rispetto al dover 
sperimentare direttamente ogni nuova tecnologia, come ad esempio, in una 
missione diretta verso Marte.   
Gli attuali piani NASA hanno inoltre un forte supporto da parte delle 
compagnie private, che vedono l’occasione per un incremento delle 
commissioni per la realizzazione di componentistica ad uso spaziale. 
Vengono inoltre realizzati concetti di missione da parte delle compagnie 
private che ricalcano quelli presentati dall’agenzia [8] [9]. 
 
Figura 1 –  Possibili destinazioni del flexible path, sono evidenziati sia i corpi celesti 
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1.4  I piani di Russia e Cina 
 
Anche la Russia ha manifestato la voglia e la capacità di riprendere una 
politica esplorativa spaziale [10], il suo interesse si è rivolto 
prevalentemente all’aumentare le capacità di lancio permettendo così di 
ottenere una nuova classe di lanciatori pesanti, capaci di trasportare in orbita 
una nuova capsula per equipaggi con la quale partire verso la Luna, sulla 
quale è stata progettata la costruzione di una base semi-permanente, dopo il 
raggiungimento di tali obiettivi il piano russo presenta un’architettura per 
l’arrivo su Marte. Una fase preliminare di questa esplorazione marziana 
sarebbe stata la missione Phobos-Grunt [11], con il compito di  raggiungere 
la superficie di Phobos (il maggiore e il più interno dei due satelliti di 
Marte) e raccogliere un campione di suolo da riportare sulla Terra, però a 
causa di problemi tecnici la missione è stata annullata e la capsula è rientrata 
nell’atmosfera terrestre.  Questa nuova fase sfrutterà le conoscenze acquisite 
nella fase lunare [12], inoltre la progettazione cercherà di percorrere la 
strada di utilizzare soluzioni standardizzate e modulari, utilizzando le stesse 
tecnologie riducendo così tempi e costi di sviluppo. 
L’agenzia spaziale cinese (CNSA) mostra negli ultimi anni una intensa 
crescita di potenzialità, manifestate attraverso il lancio di un primo 
astronauta nel 2003 e l’attivazione di una stazione spaziale con equipaggio 
nel 2012 [13]. Questo rende la Repubblica Popolare Cinese la terza nazione 
a costruire una stazione spaziale in maniera indipendente, l’attuale fase del 
progetto consiste nello svolgere verifiche riguardo i rendez-vous, gli agganci 
automatizzati fra moduli e i rifornimenti orbitali [14]. I progetti futuri 
prevedono l’instaurazione di una base permanente sulla Luna finalizzata 
all’estrazione di risorse [15], obiettivo realizzabile attraverso un’intensa 









1.5  L’istituzione di ISECG e la formulazione della Global 
Exploration Roadmap 
 
Nel 2007 fu pubblicato The Global Exploration Strategy: The Framework 
for Coordination [16] (GES) un documento redatto da 14 agenzie spaziali 
internazionali finalizzato all’istituzione di una collaborazione a livello 
globale riguardante l’esplorazione spaziale, nella quale le varie agenzie 
collaborino l’una con l’altra scambiandosi informazioni e attuando una 
pianificazione comune delle attività, potenziando quindi i risultati personali 
in una visione collettiva. 
In risposta a tale documento fu istituito l’International Space Exploration 
Coordination Group (ISECG), questo gruppo coordina gli sforzi come 
descritto nel GES tramite riunioni periodiche e la pubblicazione di ulteriori 
documenti.  
Il più recente di tali documenti è stato la Global Exploration Roadmap 
(GER) [17] nel settembre 2011, nel quale vengono definiti i piani per 
l’esplorazione di quei luoghi del Sistema Solare dove l’umanità potrebbe un 
giorno vivere e lavorare, e quali obiettivi dovranno essere espletati durante 
tale compito.  
Gli obiettivi principali esposti nella GER sono [18]:  
 Ricerca della vita nel sistema solare, determinando se sia presente (o 
se lo fosse stata) al di fuori della Terra 
 
 Estendere la presenza umana nello spazio, aumentando il numero di 
destinazioni raggiungibili oltre le orbite basse incrementando in 
parallelo il numero di astronauti utilizzati 
 
 Sviluppare le tecnologie dedicate all’esplorazione, creando 
conoscenza, capacità e infrastrutture che permettano la 
sopravvivenza nello spazio 
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 Incrementare la ricerca scientifica applicata che aiuti lo sviluppo 
delle tecnologie, riducendo i rischi ed aumentando la produttività 
 
 Stimolare l’espansione economica, incrementando il settore 
industriale aerospaziale e l’indotto collegato 
 
 Effettuare ricerca scientifica pura, che aiuti a comprendere meglio le 
origini dell’universo e del Sistema Solare 
 
 Attirare l’interesse del pubblico 
 
 Aumentare le difese della Terra, tramite studi riguardanti possibili 
collisioni con asteroidi  e politiche sulla gestione dei detriti orbitali 
 
La GER propone due sentieri esplorativi, entrambi aventi inizio dalla 
Stazione Spaziale Internazionale e che attraverso stazioni intermedie 
conducono alla conquista umana di Marte. Il primo, denominato “Moon 
Next” [19], prevede il ritorno dell’uomo sulla Luna; il secondo, denominato 
“Asteroid Next” [20], punta al raggiungimento degli asteroidi che incrociano 
l’orbita terrestre. In figura 2 una rappresentazione grafica dei due sentieri 
esplorativi. 
 
Figura 2 – Rappresentazione idealizzata degli scenari “Asteroid Next” (percorso 
superiore) e  “Moon Next” (percorso inferiore), entrambi gli scenari partono dalla 





Terra e si concludono con l’arrivo su Marte. Figura tratta da Global Exploration 
Roadmap  [17]. 
 
Il primo passo del Moon Next consisterà nel lanciare in orbita lunare un 
missione con equipaggio per verificare la tenuta dei sistemi di 
sopravvivenza e controllo ambientale, in parallelo sarà anche sviluppato un 
sistema di propulsione efficiente per il trasporto verso la Luna. Si continuerà 
con la sperimentazione della tecnologia capace di condurre sulla superficie 
equipaggio e cargo, unitamente all’ideazione delle strutture abitative sulla 
superficie. Prima di passare alla seconda parte dello scenario (Marte) si 
effettuerà un viaggio verso un asteroide per verificare le capacità 
dell’architettura durante i lunghi viaggi. Infine sarà possibile dirigersi verso 
Marte avendo già ottimizzato le varie tecnologie nei passi esplorativi 
precedenti.  
Il piano Asteroid Next, invece, prevede una prima fase in cui si sviluppino le 
tecnologie per una lunga permanenza in orbita, questa fase potrà essere 
svolta, ad esempio, nei dintorni di un punto di Lagrange del sistema 
Terra/Luna. La durata delle missioni sarà proporzionale al livello 
tecnologico acquisito nell’evoluzione dei sistemi di supporto vitale e di 
schermatura dalle radiazioni, inoltre sarà necessario un uguale sviluppo 
delle tecnologie propulsive. Acquisite le capacità per raggiungere un 
asteroide, il passo successivo è quello di effettuare una missione con 
equipaggio che avrà la durata di un anno diretta verso un asteroide 
adeguatamente selezionato [20]. La fase successiva prevedrà lo sviluppo 
delle tecnologie di sbarco e di moduli abitativi di superficie per permettere 
la discesa su Marte, che verranno preventivamente sperimentate sulla Luna. 
Entrambi gli scenari condividono la necessità di un’esplorazione robotica di 
Marte durante la prima fase, le missioni in corso o previste sono riassunte in 
figura 3. 




Figura 3 – Rappresentazione delle missioni robotiche previste verso Luna, Marte, 
Asteroide per il prossimo decennio. Sono raffigurate le missioni in carico ad ESA, 
NASA, ROSCOMOS, JAXA, e ISRO.  Figura tratta da Global Exploration Roadmap 
[17]. 
 
1.6  Organizzazione della tesi 
 
La presente tesi, dopo questa parte introduttiva finalizzata alla descrizione 
dello stato dell’arte riguardo i piani di esplorazione del Sistema Solare, 
continua definendo un’architettura di missione capace di soddisfare gli 
obiettivi della GER nel Capitolo 2. Si prenderanno in considerazione anche i 
piani non strettamente collegati con essa, ma precedentemente citati (ad 
esempio il concetto di modularità espresso dai Russi).  
Il secondo capitolo affronta la definizione dell’architettura, intensa come  
una serie di moduli e di scenari strettamente interconnessi. Si analizzano le 
varie destinazioni e si formulano quali possano essere i passaggi intermedi 





necessari al raggiungimento dell’obiettivo finale. Si considerano anche gli 
sviluppi temporali indicando delle stime riguardo la possibile data di 
attuazione di una determinata fase. Ci si concentra sulla definizione di quali 
tecnologie abilitanti è necessario fornire all’architettura affinché possa 
soddisfare gli obiettivi di missione. Ogni tecnologia sarà presentata ed 
analizzata in termini di costi e di ritorni economici e tecnologici, tali 
tecnologie saranno il punto di partenza per l’ideazione dei moduli necessari 
per lo sviluppo dell’architettura. 
Il terzo capito tratta degli scenari di missione proposti per cui l’architettura è 
stata disegnata. Sono considerati quei casi che siano in grado di mostrare le 
potenzialità del sistema e l’utilità dei singoli componenti, le tecnologie 
abilitanti definite nel capitolo due trovano quindi la loro applicazione. Gli 
scenari sono suddivisi in funzione delle diverse destinazioni che affrontate, 
particolare rilievo è dato all’utilizzo di lanci combinati in maniera da 
suddividere il lato cargo dal lato equipaggio, permettendo di sfruttare al 
meglio tutte le tecnologie.  
Il quarto capito mostra l’analisi di missione, con la descrizione del codice 
utilizzato confrontandolo con altri presenti sul mercato. La trattazione è 
suddivisa fra missioni a propulsione chimica e missioni a propulsione 
elettrica, per le prime sarà utilizzata l’equazione di Tsiolkovsky per ottenere 
la frazione di massa consumata, per le seconde si attuerà una analisi 
parametrica facendo variare i valori di impulso specifico e portata di massa 
dei propulsori elettrici ottenendo come risultati una serie di grafici 
rappresentati il tempo di missione in funzione di questi due parametri. Infine 
saranno identificate le migliori soluzioni propulsive in funzione del tipo di 
scenario da eseguire. 
Il quinto capitolo utilizza i dati provenienti dall’analisi di missione per 
definire delle stime di primo livello sui moduli costituenti l’architettura. 
Saranno stilati bilanci di massa e potenza richiesta, analizzando tutti i 
sottosistemi fondamentali per il corretto funzionamento dei vari moduli. 
Inoltre ogni singolo modulo sarà rappresentato attraverso una sua 
elaborazione grafica realizzata tramite disegno CAD.  
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Il sesto capitolo presenta alcuni esempli applicativi dell’architettura, sono 
stati sviluppati utilizzando i concetti elaborati nel corso della tesi, fanno 
quindi riferimento agli scenari del capitolo 3 e ai moduli descritti nel 
capitolo 5. Ogni applicazione è discussa in termini di massa complessiva e 
la scelta dei moduli costituenti la piattaforma è motivata. Sono stati, infine, 
usati i dati dell’analisi di missione per determinare i tempi di trasferimento e 
la massa di propellente necessaria. 
Infine, nel capitolo sette sono descritte le potenzialità dell’architettura, le 
caratteristiche fondamentali che la differenziano da altre proposte ed 
























Nel presente capitolo sono illustrati i principi su cui si basa l’architettura, le 
tempistiche, i costi e i vantaggi da essa derivanti. È data particolare 
rilevanza all’identificazione di quei moduli elementari identificati come 
necessari per l’implementazione dei vari scenari di missione. 
 
2.1  Introduzione 
 
Nel precedente capitolo sono stati analizzati i piani proposti dalla comunità 
interazionale al fine di rafforzare la presenza umana nello Spazio, traendo 
beneficio da queste formulazioni è stata definita un’architettura di missione 
in grado di rispondere alle difficoltà previste. 





Le linee guida considerate in questo lavoro come fondamentali per 
l’ideazione dell’architettura sono state due: la flessibilità e la modularità. La 
flessibilità mostra il chiaro riferimento alla dottrina Augustine [21], dove si 
privilegia la creazione di un’architettura di missione capace di adattarsi a 
una pluralità di scenari, rispetto al dovere riprogettare la quasi totalità dei 
componenti ogni qual volta si debba cambiare la destinazione del proprio 
scenario. La modularità, invece, può essere intesa come il naturale sviluppo 
di un’architettura flessibile. Progettando un insieme di moduli, ognuno in 
grado di svolgere un determinato scopo e dotando loro della capacità di 
collegarsi l’un l’altro, è possibile creare una piattaforma per un determinato 
scenario scegliendo i moduli più adatti a tale missione, riducendo così i costi 
non dovendo produrre e/o trasportare componenti non necessari. 
 
2.2  Definizione dettagliata degli scenari 
 
Prima di passare all’identificazione dei moduli, il passo preliminare è stato 
quello di definire una lista di destinazioni intermedie all’interno degli 
scenari di massima forniti dalla comunità interazionale. La roadmap, infatti, 
definisce solamente la destinazione conclusiva dello scenario sia essa la 
Luna, un NEA o in ultima analisi Marte. Specificando più nel dettaglio gli 
scenari sarà possibile formulare una lista di tecnologie abilitanti che porterà 
alla ideazione di moduli in grado di applicare tale tecnologia.  
Considerando l’alto grado di confidenza che si è raggiunto nelle missioni da 
e verso la Stazione Spaziale Internazionale (International Space Station 
ISS) ogni scenario dovrà partire da un’orbita bassa (Low Earth Orbit LEO) 
oppure dalla stazione stessa [22]. Questo permetterà di sfruttare gli attuali 
lanciatori abilitati al trasporto di equipaggio umano (ad esempio Soyouz) 
per raggiungere l’orbita considerata e l’uso di lanciatori pesanti (ad esempio 
Arianne 5) per consegnare i moduli cargo. In osservanza di ciò durante lo 
svolgimento della presente tesi non sarà ulteriormente considerato lo 
sviluppo di moderni lanciatori, sebbene questo sia ritenuto auspicabile per 
un più semplice ed efficace sviluppo dell’architettura. L’edificazione della 
stazione spaziale ha permesso un’evoluzione delle conoscenze e delle 
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tecnologie riguardanti l’assemblaggio orbitale, è, infatti, previsto che i vari 
moduli portati in orbita da lanci paralleli vengano assemblati in orbita. Al 
fine di ridurre eventuali rischi dovuti all’esecuzione di attività extra-
veicolari, si potranno utilizzare tecnologie automatizzate per effettuale tali 
operazioni dotando i moduli (già nella loro configurazione di missione) di 
capacità autonome di collegamento, come accade attualmente sulle capsule 
ATV per mezzo dei giunti di collegamento russi [23]. Tale interfaccia deve 
essere in grado di garantire un solido collegamento meccanico e permettere 
la connessione dei sistemi elettrici e di trasporto propellente. Sono anche 
allo studio mezzi robotici in grado di effettuare l’assemblaggio dei moduli 
stessi in ambiente orbitale, fornendo loro gli elementi costruttivi tramite una 
serie di lanci con vettori cargo. Questa opzione sarebbe necessaria nel caso 
si ideassero moduli aventi dimensioni superiori a quelle trasportabili dai 
lanciatori allo stato dell’arte disponibili, oppure per l’installazione di 
stazioni spaziali in orbita attorno ad altri corpi celesti [24]. 
Un passo ulteriore sarebbe la creazione di uno spazio-porto nel primo punto 
di Lagrange del sistema Terra-Luna (Earth-Moon L1 E-M L1) [25] [26], la 
cui posizione è rappresentata in figura 4, questa località è stata scelta in 
quanto offre la possibilità di rapidi tempi di trasferimento per missioni in 
partenza dalla Terra ed inoltre garantisce di arrivare in orbite lunari [27] e 
verso gli asteroidi [28] con un basso ∆V. Lo spazio-porto può essere 
costituito dagli stessi moduli che costituiscono l’architettura, evitando in tal 
modo riprogettazioni, ritardi e costi addizionali.  






Figura 4 – Rappresentazione dei punti di Lagrange del sistema Terra-Luna, l’orbita 
lunare è indicata tramite linea tratteggiata 
La protezione degli equipaggi dalle radiazioni solari e cosmiche rappresenta 
una delle principali necessità per il buon esito di ciascuna missione [29]. La 
protezione della magnetosfera terrestre in E-M L1 è ridotta rispetto a quella 
che si ha nelle orbite basse, questo combinato con la pur sempre vicina 
possibilità di un ritorno a Terra, garantiscono allo spazio-porto di essere il 
luogo adatto per lo svolgimento di tutte quelle sperimentazioni riguardanti 
la schermatura da radiazioni. 
Dalla ISS o dallo spazio-porto in L1 posso essere implementati sia lo 
scenario verso la Luna che quello diretto verso gli asteroidi NEA, 
utilizzando la medesima architettura. Entrambi gli scenari richiedono un 
adeguato sviluppo delle tecnologie propulsive, siano esse di tipo chimico 
che elettrico, in modo tale da poter utilizzare i pregi intrinsechi di ciascuna 
tecnologia per ottimizzare al meglio il consumo di propellente o il tempo di 
missione per lo specifico scenario. Sarà necessario considerare come fase 
Capitolo II – Formulazione dell’Architettura 
17 
 
preliminare un’esplorazione robotica dei siti di destinazione da effettuare sia 
tramite sonde orbitali che esploratori robotici della superficie [30] [31]. 
Questo fornirà elevati ritorni scientifici alla comunità, grazie all’uso delle 
varie apparecchiature scientifiche installate su di essi, che saranno 
fondamentali nel proseguimento degli scenari esplorativi quando sarà 
istituita una presenza umana permanente. Mantenendo l’attenzione 
sull’esplorazione robotica, in parallelo a quanto finora descritto sarà 
possibile effettuare tali missioni anche direttamente verso Marte cercando di 
sfruttare le finestre di lancio che si apriranno nel prossimo decennio, 
impostando missioni in grado di riportare sulla Terra campioni di suolo 
marziano al fine di effettuare avanzati studi geologici, impossibili da 
svolgere sul luogo [32].   
L’esplorazione umana dei NEA, come descritto in Asteroid Next, dovrà 
avvenire con il supporto di adeguate tecnologie che consentano 
all’equipaggio la discesa e la risalita dalla superficie, questo permetterà 
l’acquisizione di dati riguardo la formazione del Sistema Solare e 
aumentando la conoscenza delle orbite di tali corpi poter formulare migliori 
stime riguardo il possibile rischio di collisioni con la Terra [33]. 
In parallelo l’esplorazione della Luna, che richiamerà lo scenario Moon 
Next, necessiterà prevalentemente di sviluppare tecnologie riguardanti la 
creazione di moduli di superficie che garantiscano la sopravvivenza e la 
mobilità ad un equipaggio, unitamente a tecnologie in grado di trasportare 
mezzi e persone dall’orbita alla superficie. Le tecnologie propulsive e quelle 
riguardanti i moduli per il trasporto orbitale possono essere invece trascurati 
per un puro scenario lunare, rimanendo fondamentali per il proseguimento 
verso Marte. Lo scenario prevede inoltre l’attivazione di processi estrattivi 
di materie prime dal suolo lunare, da siti preventivamente identificati 
tramite l’esplorazione robotica. In particolare è prevista la presenza di acqua 
all’interno di crateri situati alle alte latitudini del satellite [34] e di Elio-3 
intrappolato all’interno delle rocce come missioni precedenti hanno già 
dimostrato [35]. L’acqua, oltre ad essere fondamentale per la sopravvivenza 
di un equipaggio, può essere scomposta in idrogeno ed ossigeno tramite 
elettrolisi ed utilizzare tali prodotti come propellente, evitando in tal modo il 
trasporto dalla Terra. La Luna possiede inoltre la particolare capacità di 





attrarre il pubblico, qualità che non deve essere sottostimata in un periodo di 
limitazioni sui bilanci. 
La naturale prosecuzione di entrambi gli scenari è Marte, partendo da una 
esplorazione in orbita bassa del pianeta si può raggiungere la superficie, che 
può seguire od essere anticipata dal raggiungimento dei satelliti marziani 
(Phobos e Deimos). Anche questo scenario vede la sua conclusione con 
l’instaurarsi di una base permanente e con l’eventuale estrazione in loco di 
risorse. 
La totalità degli scenari descritti sono stati riassunti nella Figura 5, dove 
sono distinguibili le varie destinazioni e gli obiettivi che sono previsti 
attorno ad essi. È stato inserito anche un percorso diretto Terra-Marte (lo 
scenario Mars Next), anche se tale scenario è considerato troppo rischioso e 
costoso poiché necessiterebbe che tutte le tecnologie abilitanti fossero 
sviluppate e testate in contemporanea. Tuttavia sarà considerato solo perché 




Figura 5 – Dettagliata roadmap dell’esplorazione con riferimento a tutte le 
destinazioni previste per l’architettura. Oltre il trasferimento l’architettura dovrà 
occuparsi di tutte le operazioni da svolgere nell’intorno o sull’obiettivo.   




2.3  Analisi temporale degli scenari 
 
Nel proseguo dell’analisi saranno quindi considerati i quattro scenari 
introdotti nel paragrafo 2.2: 
 l’esplorazione della regione di spazio attorno alla Terra 
 
 verso la Luna 
 
 verso un NEA 
 
 verso Marte  
 
Si considera un intervallo temporale complessivo di circa sette decenni, al 
termine del quale si pensano installate e funzionanti per l’estrazione di 
risorse le basi permanenti e lo spazio-porto in L1. 






Figura 6 – Analisi temporale dell’espansione attorno alla Terra con riferimento ad un 
arco temporale compreso fra il 2012 e il 2060 
 
L’esplorazione dello spazio attorno alla Terra, come graficamente 
rappresentato in figura 6,  può prendere il via utilizzando per i prossimi anni 
la ISS, avendo come destinazione ultima il trasporto di un equipaggio su E-
M L1 creando nei prossimi decenni una base permanente su di esso avente la 
funzione di spazio-porto. Un passo successivo sarà quello di utilizzare tale 
base come punto di partenza per l’esplorazione dello spazio per le missioni 
della seconda parte del secolo. 
 




Figura 7 – Analisi temporale dello scenario esplorativo della Luna con riferimento ad 
un arco temporale compreso fra il 2012 e il 2060 
 
Il ritorno dell’uomo sulla Luna avverrà grazie all’enorme mole di dati 
scientifici raccolti negli anni e all’esplorazione robotica che si auspica 
continuerà, si potranno inoltre sfruttare le conoscenze acquisite con il 
programma Apollo. Dopo questa prima fase iniziale sarà possibile un nuovo 
allunaggio con la conseguente installazione di una base permanente 
finalizzata anche all’estrazione di risorse in loco, tutto questo nei prossimi 
40-50 anni. Questo è stato riassunto in maniera grafica in figura 7. 
  






Figura 8 – Analisi temporale dello scenario esplorativo degli Asteroidi con riferimento 
ad un arco temporale compreso fra il 2012 e il 2080  
 
Anche per quanto riguarda l’esplorazione dei NEA, essa avrà inizio con 
un’estesa campagna di esplorazione robotica. Tale campagna ha già avuto il 
via negli anni passati, le missioni più significative sono state: ISEE-3/ICE 
[36], Hayabusa [37], Deep Space 1 [38], Rosetta [39], Dawn [40]. Dopo 
questa fase di esplorazione robotica, quando le tecnologie abilitanti e quelle 
propulsive saranno state sviluppate, sarà possibile effettuare una missione 
con equipaggio. Questo scenario tuttavia richiede un intervallo temporale 
più lungo rispetto agli altri e una base permanente non sarà attuabile entro la 
fine del secolo, come rappresentato in figura 8. 
 




Figura 9 – Analisi temporale dello scenario esplorativo di Marte con riferimento ad 
un arco temporale compreso fra il 2012 e il 2070 
 
L’esplorazione di Marte sfrutta le conoscenze acquisite tramite le sonde 
orbitali e gli esploratori robotici sulla superficie per comprendere al meglio 
l’ambiente e definire una posizione per l’instaurazione di una futura base 
permanente. Questa fase è già in atto attraverso le sonde Mars Express [41] 
e Mars Reconnaissance Orbiter [42] e i rover delle missioni Mars 
Exploration Rover [43] e Mars Science Laboratory [44] e dovrebbe 
continuare ancora per 10-20 anni. È prevista una fase esplorativa 
riguardante i satelliti marziani che oltre al valore scientifico intrinseco della 
missione può essere utilizzata per verificare l’affidabilità sul lungo periodo 









2.4  Ricerca delle tecnologie abilitanti 
 
La progettazione di un’architettura in grado di svolgere tutti i compiti 
precedentemente analizzati si può  sviluppare applicando un approccio 
modulare, riducendo così il numero delle componenti necessarie ed 
aumentando al contempo la loro versatilità. Inoltre si dovrà tenere conto 
delle seguenti principi: 
 
 L’architettura dovrà massimizzare l’utilizzo di elementi comuni 
attraverso le diverse missioni e destinazioni, al fine di ridurre i costi 
ed i tempi di sviluppo  
 
 Le missioni con equipaggio e quelle cargo dovranno essere tenute 
separate, al fine di utilizzare in maniera efficiente i sistemi di 
propulsione in riferimento all’obiettivo della missione (per esempio 
minimo tempo di trasferimento o minima massa) 
 
 I moduli propulsivi dovranno essere modulari per raggiungere il 
livello di accelerazione desiderato rispetto alla massa complessiva. 
Saranno considerati sia propulsori elettrici sia chimici, ponendo però 
una soglia massima di 300 kW alla potenza disponibile considerando 
la sola generazione di potenza tramite celle fotovoltaiche 
(escludendo quindi ogni opzione che preveda l’uso di energia 
proveniente dalla fissione nucleare, questo per evitare i rischi 
connessi al lancio da Terra di materiale fissile e il conseguente 
problema della gestione delle scorie radioattive) 
 
 I moduli destinati ad operare sulla superficie dei corpi celesti 
saranno alimentati attraverso celle fotovoltaiche o celle combustibili, 
a seconda della durata della missione, questo non esclude l’utilizzo 
di generatori termoelettrici a radioisotopi (radioisotope 
thermoelectric generator RTG) come quello installato sul rover 
della missione Mars Science Laboratory [44]. 
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Si considera sia la propulsione chimica che quella elettrica in quanto 
utilizzando avanzati sistemi chimici si riusciranno ad ottenere ridotti tempi 
di volo, utili per missioni con equipaggio. Mentre al fine di effettuare con 
efficienza dei trasporti la propulsione elettrica grazie ai suoi alti valori di 
impulso specifico si rivela ottimale, considerando inoltre le masse in gioco 
si dovranno utilizzare propulsori elettrici ad alta potenza.  
Avendo scelto di utilizzare lo stato dell’arte dei lanciatori pesanti si è 
limitati dalle massime dimensioni lanciabili in orbita, per cercare di ovviare 
a tale problematica è possibile utilizzare strutture gonfiabili che aumentino 
notevolmente il loro volume una volta raggiunta l’orbita. Questo principio 
di modularità può essere esteso pensando questi moduli gonfiabili come 
elementi costitutivi dello spazio-porto e delle basi di superficie. 
La progettazione inizia ricercando i vari moduli necessari a soddisfare i 
principi appena esposti. Questi moduli in realtà sono le tecnologie abilitanti 
necessarie per ciascuno scenario e finalizzate all’arrivo su Marte. Dalle 
analisi temporali esposte nel precedente paragrafo sono state sviluppate  le  
tecnologie abilitanti presentate nelle Figure 10-11-12.  
In tali figure l’ordinamento verticale delle varie destinazioni è stato scelto in 
base all’attuale interesse della comunità internazionale. Tale ordinamento è 
stato ottenuto tramite ricerca bibliografica [17] analizzando quante missioni 
siano previste verso le singole destinazioni. Esse sono riconoscibili 
attraverso lo sfondo che racchiude ogni singola riga. Dall’alto verso il basso 
troviamo: lo spazio attorno alla Terra, Marte, Luna e infine i NEA. Per ogni 
passo dello scenario (rappresentato tramite un’immagine o una foto 
rappresentativa) sono state posizionate alla sua sinistra tutte le tecnologie 
abilitanti (rappresentate in questo caso da uno schizzo grafico) necessarie al 
suo svolgimento.  
 
 






Figura 10 – Tecnologie abilitanti ordinate secondo le analisi temporali proposte  
 
In figura 10 sono riassunte e mostrate in parallelo le analisi temporali 
precedentemente proposte, alle quali sono state collegate le tecnologie 
abilitanti necessarie. Si può notare come, escludendo il caso dello spazio 
vicino alla Terra, la prima fase di esplorazione robotica sia comune a tutti. 
Inoltre ogni qual volta sia necessario svolgere un compito simile è presente 
la medesima tecnologia abilitante, questo vuole significare che lo stesso 
problema ingegneristico si viene a presentare nelle stessa configurazione. 
Questo non deve però portare a pensare che lo stesso modulo sia utilizzato 
per tutti gli scenari in cui appaia la stessa tecnologia abilitante, ad esempio il 
modulo di discesa da utilizzare sulla Luna sarà diverso da quello da 
utilizzare su Marte.  




Figura 11 – Tecnologie abilitanti ordinate secondo i loro ritorni tecnologici ed 
economici 
 
Lo sviluppo delle tecnologie abilitanti e la conseguente scelta di 
intraprendere un determinato scenario può essere deciso non solo attraverso 
scelte dettate dalla linea esplorativa, ma anche considerando gli eventuali 
ritorni economici e tecnologici che una determinata scelta comporterà.  
Nella figura 11 sono state classificate le tecnologie abilitanti considerando i 
guadagni come moderati/alti/eccellenti. Il ritorno è stato valutato anche  
considerando l’impatto che ogni tecnologia avrà sullo sviluppo delle 
successive. Per esempio considerando i moduli abitativi avremo ritorni 
eccellenti se essi verranno sviluppati per costituire lo spazio-porto in E-M 
L1, mentre saranno medio/alti se consideriamo l’atterraggio sui NEA. Si può 
inoltre notare come le estrazioni di risorse vengano considerate tutte con 
ritorni eccellenti sia per la possibilità di sfruttare materie prime rare sulla 





crosta terrestre sia per gli ingenti ritorni tecnologici e scientifici che 
deriveranno da una prolungata permanenza sul suolo alieno.  
 
 
Figura 12 – Tecnologie abilitanti ordinate secondo il loro costo 
 
Dopo aver analizzato i ritorni derivanti dallo sviluppo delle tecnologie 
abilitanti è doveroso analizzare anche i loro costi, per fare ciò si è effettuata 
una stima considerando dei valori di riferimento bibliografici [45] [46] [47] 
[48] ed estrapolandoli tenendo conto dei possibili miglioramenti nei 
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2.5   Descrizione delle tecnologie abilitanti  
 
Le tecnologie abilitanti, proposte nel paragrafo 2.4, sono ora analizzate 
descrivendo i vari compiti che dovranno svolgere all’interno 
dell’architettura. Sono mostrati gli obiettivi che hanno portato alla loro 
formulazione. Per maggiore chiarezza sono proposte delle tabelle dove sono 
riassunte le varie tecnologie, intese come moduli dell’architettura, e gli 
scenari applicativi dove il loro utilizzo è consigliato, questo permette di 
capire rapidamente quali siano gli scenari operativi per ogni singola 
tecnologia. Inoltre si è scelto di suddividere, in due distinte tabelle, le 
tecnologie orbitali da quelle ad uso di superficie, questo al fine di rendere 
ancora più agevole la comprensione.  
In tabella 1 sono riassunte le tecnologie abilitanti ad uso orbitale, si può 
notare ad esempio che l’habitat e l’habitat grande ricalchino i medesimi 
scenari questo a significare che la loro diversa dimensione si tramuterà in 
diverse necessità operative a parità di scenario, stessa analisi può  essere 





Grande Sonda SEP Avanz CP Avanz
Equipaggio  in E/L L1 √
Spazio -po rto  in E/L L1 √ √
Es pans io ne  Spazio  P ro fo ndo √ √ √ √ √
Es plo razio ne  Ro bo tica  Luna √
Allunaggio √
Bas e  P ermanente  Luna √ √
Es trazio ne  Ris o rs e  Luna √ √
Es plo razio ne  Ro bo tica  NEA √
Atterraggio  NEA √ √ √ √ √
Es trazio ne  Ris o rs e  NEA √ √ √ √
Es plo razio ne  Ro bo tica  Marte √
Es plo razio ne  Sate lliti Marte √ √ √ √
Atterraggio  Marte √ √ √ √
Bas e  P ermanente  Marte √ √ √ √  
Tabella 1 – Compendio delle tecnologie abilitanti ad uso orbitali intese come moduli 
dell’architettura 
 





L’habitat piccolo ricalca il progetto della capsula Orion [49], mantenendo lo 
stesso volume interno pari a 20 m
3
, è destinato al trasporto di un equipaggio 
ridotto (due o tre astronauti) per tempi brevi. 
L’habitat è destinato ad ospitare un equipaggio fino a sei astronauti in un 
volume interno di 100 m
3
, quindi paragonabili a quelli di un modulo della 
Stazione Spaziale Internazionale. 
L’habitat grande con un volume interno di 400 m3 può essere sviluppato 
utilizzando le tecnologie delle strutture a parete gonfiabile, insieme con il 
precedente saranno utilizzati per i lunghi viaggi, garantendo una migliore 
abitabilità per le lunghe permanenze nello spazio ed inoltre potranno essere 
usati come moduli costitutivi dello spazio-porto. Problema comune ai vari 
moduli habitat è quello della schermatura dalle radiazioni nel caso essi 
vengano usati quali moduli di trasporto per un equipaggio, adeguati studi a 
terra e durante le fasi preliminari dell’esplorazione dovranno limitare i rischi 
per la salute degli astronauti a causa delle radiazioni ionizzanti.  
La sonda è presente in tutti gli scenari ed ha il compito di anticipare le 
missioni con equipaggio a bordo, si può considerare come l’evoluzione delle 
attuali sonde robotiche. 
Il modulo di propulsione elettrica solare (Solar Electric Propulsion SEP) 
avanzato è costituito da un segmento di generazione di potenza e dal 
comparto propulsivo. È previsto l’uso di propulsori ad alta potenza. Si 
utilizza tale tecnologia per il vantaggio intrinseco della propulsione elettrica 
la scarsa frazione di massa consumata durante una missione.  
Il modulo di propulsione criogenica (Cryogenic Propulsion CP) avanzato 
permette di usufruire dei più alti valori di impulso specifico fra i propulsori 
chimici, quindi unendo l’alta spinta tipica della sua classe al ridotto 
consumo di propellente  (rispetto ai tipici propulsori a propellente 
immagazzinabile). Mantenendo il principio di modularità la spinta fornita 
potrà essere regolata in funzione del numero di propulsori installati e quindi 
del conseguente numero di serbatoi necessari al contenimento del 
combustibile. 
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In tabella 2 sono, invece, riassunte le tecnologie abilitanti ad uso sulla 
superficie, come per il caso precedente la tabella è costituita elencando le 
varie tecnologie e i vari scenari operativi. 
 
Scenario
R o v e r 
R o bo t La nde r
La nde r 
P e s a nte
Es plo ra to re  
S upe rf ic ie
M o dulo  
S upe rf ic ie
Equipaggio  in T/L L1
Spazio -po rto  in T/L L1
Es pans io ne  Spazio  P ro fo ndo
Es plo razio ne  Ro bo tica  Luna √
Allunaggio √
Bas e  P ermanente  Luna √ √
Es trazio ne  Ris o rs e  Luna √ √ √ √
Es plo razio ne  Ro bo tica  NEA
Atterraggio  NEA √
Es trazio ne  Ris o rs e  NEA √ √ √ √
Es plo razio ne  Ro bo tica  Marte √
Es plo razio ne  Sate lliti Marte
Atterraggio  Marte √
Bas e  P ermanente  Marte √ √ √ √  
Tabella 2 – Compendio delle tecnologie abilitanti ad uso sulla superficie intese come 
moduli dell’architettura 
 
Il rover robotico, oppure definibile come un esploratore robotico della 
superficie, è consigliato per effettuare studi preliminari dei siti ove saranno 
previsti sbarchi di equipaggi per ottenere dati geologici e ambientali. 
Il lander, o modulo di discesa, è necessario per trasportare equipaggio e/o 
beni fino ad una tonnellata dall’orbita al suolo e viceversa. 
Il lander pesante, o modulo di discesa pesante, è richiesto nelle ultime fasi 
degli scenari con l’installazione della base permanente e degli eventuali 
impianti estrattivi, al fine di trasportare al suolo i carichi utili alla 
costruzione e nel seguito per riportare in orbita le materie prime estratte. È 
previsto che possa trasportare carichi fino a dieci tonnellate. Per entrambi i 
moduli di discesa si pensa di utilizzare tecnologie criogeniche per i loro 
propulsori. 





L’esploratore di superficie soddisfa il bisogno di mobilità dell’equipaggio 
una volta raggiunta la superficie consentendo di raggiungere località anche 
distanti rispetto l’ubicazione della base, inoltre può essere utilizzato per i 
lavori estrattivi.  
Il modulo di superficie è l’elemento base per la costituzione di una base 
permanente, dovrà garantire l’abitabilità ad un equipaggio ed inoltre essere 
indipendente energeticamente, dovrà quindi essere dotato di un proprio 
generatore di potenza elettrica. Il problema delle radiazioni ionizzati si pone 
anche per questo modulo, in quanto gli obiettivi su cui si pensa di installare 
una base (Luna, Marte, NEA) sono privi di magnetosfera e si dovrà 
proteggere gli equipaggi dai danni causati dalle radiazioni. Si potranno 
utilizzare i medesimi processi utilizzati per schermare gli habitat, in quanto 
è previsto un loro possibile uso quali costituenti dei moduli abitabili. È 
inoltre possibile utilizzare la regolite quale schermo per le radiazioni, come 
precedenti studi hanno dimostrato [50] [51].   
La necessità di trasportare al suolo questi componenti richiede la presenza di 
moduli cargo, essi sono facilmente ottenibili riconvertendo l’habitat medio e 
grande, rimuovendovi il sottosistema di controllo ambientale. Questo 
fornisce all’architettura anche la capacità di trasporto. Inoltre durante 
l’installazione della base i moduli che la costituiscono possono essere loro 
stessi considerati come dei moduli cargo. 
È da precisare, infine, che rispetto a quanto mostrato nelle figure 10-11-12 
sono stati tralasciati il modulo lanciatore pesante e il modulo spazio-porto. Il 
primo in quanto sebbene sia fondamentale l’utilizzo di un lanciatore pesante 
per collegare la superficie terrestre con l’orbita di partenza (o con la ISS) 
non costituisce parte integrante dell’architettura e può quindi essere 
sviluppato in maniera autonoma. Il secondo rappresenterebbe il primo 
baluardo umano al di fuori delle orbite basse, ma non può essere considerato 
un modulo a sé in quanto costituito integralmente da altri moduli presenti 
nell’architettura, come sono gli habitat 
 














Nel presente capitolo saranno presentati alcuni ipotetici scenari di missione 
che l’architettura dovrà essere in grado di svolgere, mostrando le possibili 
combinazioni di tecnologie e di richieste. Per ogni singolo scenario sarà 
indicato quali moduli, fra quelli presentati nel capitolo 2, si adattano meglio 
al suo svolgimento.  
 
3.1  Introduzione 
 
Gli scenari proposti vogliono rappresentare una selezione delle possibili 
combinazioni di obiettivi e moduli che costituiscono l’architettura in esame. 
Si simuleranno scenari prevedendo lanci combinati, uso di diverse 
tecnologie propulsive, agganci con la stazione spaziale internazionale per 





operazioni di raccolta dell’equipaggio oppure di rifornimento carburante. 
Per ogni scenario sarà fornita una descrizione. Negli scenari ove fossero 
presenti orbite di trasferimento intermedie, esse sono state scelte per rendere 
più esplicito l’utilizzo di una propulsione ibrida chimica-elettrica, il cui 
vantaggio principale è quello di una riduzione nel tempo di trasferimento 
andando ad annullare le prime rivoluzioni attorno all’attrattore principale. 
Nell’ analisi non sono state considerate manovre di discesa al suolo.  
Le immagini che raffigurano i CONOPS contengono riferimenti alle 
tecnologie abilitanti presentate nel capitolo 2, esse sono raffigurate 
attraverso il medesimo schizzo grafico che le identifica nella tabella 2.1. 
 
3.2  Scenari verso E/M L1 
 
Una missione costituita da un equipaggio e da un cargo, secondo i principi 
guida dell’architettura, deve essere eseguita tramite due percorsi diversi e 
paralleli. Il cargo ha bisogno di essere lanciato dalla superficie terrestre (ST) 
in maniera tale che al suo arrivo sul punto E-M L1 la frazione di propellente 
consumata sia la minima possibile, consentendo il massimo incremento 
della massa di carico utile consegnata nell’orbita di destinazione, questo è 
ottenibile fornendo un propulsore elettrico al modulo cargo. L’equipaggio, 
preventivamente alloggiato sulla ISS, verrà portato a bordo del modulo 
abitabile dopo che esso vi avrà attraccato.  Il modulo sarà dotato di un 
propulsore chimico, il cui carburante sarà rifornito dalla stazione. Questa 
nuova funzione della ISS dovrà essere studiata e sperimentata durante le fasi 
iniziali dell’esplorazione, inoltre fornirà un’ulteriore ragion d’essere per la 
stazione spaziale. I due moduli (abitativo e cargo) si collegheranno 
autonomamente in orbita attorno al E-M L1, il propulsore chimico può 
rientrare verso la ISS per un ulteriore utilizzo.  
In figura 13 è rappresentato lo scenario qui proposto. Il cargo è 
rappresentato dal modulo habitat gonfiabile, mentre il modulo abitabile 
scelto è quello a parete rigida. 




Figura 13 – Raggiungimento di un cargo e di un equipaggio in E-M L1 attraverso una 
missione di lanci paralleli  
 
Trasportare un modulo dalla superficie fino a E-M L1 imponendo un tempo 
di trasferimento ridotto rispetto a quello del caso precedente può essere 
eseguito dotando il modulo di una propulsione ibrida, un propulsore chimico 
innalzerà la quota fino ad almeno 1000 km dove verrà attivato il propulsore 
elettrico che concluderà il trasferimento fino al punto di Lagrange. Evitando 
le rivoluzioni a bassa altitudine si riesce a ridurre il tempo complessivo di 
trasferimento, a costo di una maggior massa di propellente chimico 
utilizzato; infatti, la quota di scambio propulsori deve essere scelta come un 
compromesso fra il tempo risparmiato e il propellente consumato [52]. 
La figura 14 rappresenta l’innalzamento di orbita di un modulo cargo dalla 
superficie terrestre verso lo spazio-porto orbitante in E-M L1. Questo tipo di 
missione si può paragonare alle attuali missioni di rifornimento della 
stazione spaziale effettuate grazie ai moduli ATV (Automated Transfert 





Vehicle) e Progress. Nel quali può accadere che sia necessario consegnare 
un determinato carico in una precisa finestra temporale, questo motiva la 
necessità di utilizzare una propulsione ibrida per missioni di tale specie.   
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3.3  Scenari verso la Luna 
 
Si vuole lanciare dalla superficie terrestre una piattaforma, costituita da un 
modulo cargo e da un modulo abitabile, che raggiunga un’orbita lunare 
bassa (Low Lunar Orbit LLO).  Il CONOPS prevede la suddivisione della 
missione in due fasi, nella prima verrà lanciato il modulo cargo. Esso è 
fornito di propulsione elettrica e sarà portato dal lanciatore sull’orbita della 
ISS dove provvederà ad effettuare l’aggancio con essa. Durante tale fase 
sarà possibile rifornire il modulo del propellente necessario alla successiva 
manovra. Si provvederà ora ad aumentare la quota del modulo tramite il 
propulsore elettrico che lo porterà in una LLO circolare di massimo 1000 
km di quota. Raggiunta l’orbita finale si potrà passare alla seconda fase 
della missione,  sarà lanciato da Terra il modulo contente l’equipaggio, 
potrà raggiungere l’orbita lunare tramite propulsione chimica. Quando 
entrambi i moduli saranno in LLO potranno provvedere all’aggancio 
autonomo. 
Il modulo cargo potrà essere dotato di un propulsore elettrico già integrato 
nella sua struttura, oppure essere collegato ad un modulo propulsivo di 
maggiore potenza, tale modulo potrà poi de-orbitare per essere utilizzato nel 
seguito. Nella figura 15 si è scelto di rappresentare la prima opzione qui 
proposta, inoltre il modulo abitativo rappresentato è l’habitat piccolo. Tale 
missione può essere interpretata come una missione anticipatrice ad uno 
sbarco sul suolo lunare, in quanto si sono messe in prova le fasi di aggancio 
autonomo in una LLO. 






Figura 15 – Raggiungimento dell’orbita lunare con lancio in parallelo, in una prima 
fase sarà inviato un modulo cargo nella seconda un equipaggio imbarcato sull’habitat 
piccolo   
 
Viene lanciato da Terra un modulo cargo che dovrà agganciarsi con un 
secondo modulo già presente in LLO. Al fine di velocizzare il trasferimento 
in questo CONOPS si è assunto di portare dalla ISS il primo modulo su 
un’orbita circolare di almeno 1000 km tramite un impulso chimico, 
raggiunta tale orbita il propulsore elettrico completerà il trasferimento fino 
ad una LLO. Raggiunta l’orbita lunare sarà possibile effettuare le manovre 
di aggancio autonomo fra i due moduli. 
Il lancio di moduli cargo diretti verso l’orbita lunare può essere inteso come 
le fasi preliminari la costruzione di uno spazio-porto in LLO, questo punto 
dell’esplorazione non è stato inserito precedentemente nel capitolo 2 fra le 
tappe dell’esplorazione lunare avendo dato maggiore rilievo alla creazione 
di una base di superficie. Tuttavia uno spazio-porto in LLO potrebbe 
sostituire quello previsto in E-M L1 quale crocevia delle rotte esplorative del 
Capitolo III – Scenari di Missione 
39 
 
settore. Un CONOPS, come quello rappresentato in figura 16, si adatta 
facilmente ad un contesto di costruzione come quello appena descritto. La 
scelta di usufruire della propulsione ibrida può essere motivata dalla 




Figura 16 – Raggiungimento orbita lunare sfruttando propulsione ibrida ed aggancio 











Nel caso in cui il tempo complessivo di missione descritto nello scenario 
precedente fosse ancora considerato eccessivo, questo può essere 
ulteriormente ridotto innalzando la quota dell’orbita circolare ausiliaria. In 
questo caso il modulo di rifornimenti da portare in orbita lunare sarà 
agganciato ad un modulo propulsivo chimico, adeguatamente rifornito  dalla 
stazione spaziale, il propulsore fornirà la spinta necessaria per il 
cambiamento orbitale. Si proseguirà con il trasferimento a bassa spinta  fino 
al raggiungimento di LLO dove avverrà l’aggancio con il modulo già 
orbitante attorno alla Luna. 
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Un modulo cargo viene lanciato in E-M L1 per agganciarsi allo spazio-
porto, dove viene collegato con un modulo propulsivo elettrico che gli 
consentirà di completare il trasferimento verso la Luna. Raggiunta l’orbita 
finale il cargo viene rilasciato e il modulo propulsivo può rientrare verso lo 
spazio-porto dove potrà essere ripreparato per il sollevamento orbitale di un 
successivo modulo.  
Questo CONOPS, raffigurato in figura 18, ribadisce ulteriormente 
l’importanza strategica che uno spazio-porto conferirebbe all’intera 
architettura. La capacità di interagire con missioni provenienti da Terra e 
dalla Luna, ma in egual misura con missioni provenienti dagli asteroidi o da 




Figura 18 – Raggiungimento orbita lunare tramite passaggio attraverso lo spazio-
porto in L1 
 





3.4  Scenari verso gli asteroidi  
 
Volendo trasportare una piattaforma costituita da un modulo cargo e da un 
modulo abitabile con equipaggio verso un asteroide NEA è possibile 
applicare lo scenario illustrato in figura 19, utilizzando quindi un lancio in 
parallelo. Il modulo cargo lanciato da Terra fino ad un’orbita di parcheggio 
LEO da dove attiverà il suo propulsore elettrico che lo porterà sull’orbita 
dell’asteroide considerato. Il modulo con equipaggio verrà lanciato in un 
secondo tempo verso la ISS dove si aggancerà, l’equipaggio sarà già 
presente sul modulo o vi si  trasferirà dalla stazione spaziale. Il modulo sarà 
collegato con un propulsore chimico, rifornito sulla ISS, che tramite una 
manovra bi-impulsiva lo porterà sull’orbita dell’asteroide dove potrà 
agganciarsi con il modulo cargo lanciato precedentemente. 
 
 
Figura 19 – Raggiungimento orbita asteroide tramite lancio parallelo 
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Dovendo lanciare un singolo modulo diretto verso un NEA è possibile 
sfruttare un trasferimento ibrido, utilizzando la propulsione chimica per 
portare il modulo in condizioni di fuga rispetto alla Terra partendo da 
un’orbita di partenza pari a quella della ISS. Fuoriuscito dalla sfera di 
influenza terrestre si può attivare il propulsore elettrico per il 
completamento del trasferimento verso il NEA. 
Questa strategia di trasferimento è indicata in [53] come un possibile 
metodo per incrementare il numero di NEA raggiungibili con un tempo di 
trasferimento massimo di un anno. L’utilizzo di propulsori elettrici ad alta 
potenza ridurrebbe il tempo di trasferimento della fase eliocentrica rispetto 
allo stesso caso effettuato in maniera puramente chimica. 
La figura 20 rappresenta graficamente lo scenario qui descritto, si è scelto di 
indicare quale modulo utilizzare per il trasferimento l’habitat piccolo. Tale 
modulo sarà utilizzato come dimostratore tecnologico durante i primi voli 
verso gli asteroidi. 
 
Figura 20 – Raggiungimento NEA tramite propulsione ibrida 






Figura 21 – Raggiungimento orbita NEA tramite sosta intermedia presso lo spazio 
porto in L1 
 
Si può scegliere inoltre di raggiungere l’asteroide NEA attraversando lo 
spazio-porto in L1, come raffigurato nel CONOPS di figura 21, lanciando il 
modulo verso E-M L1 esso si può agganciare per effettuare rifornimento di 
propellente oppure carico di beni, per poi, mediante un propulsore elettrico, 
uscire dalla sfera di influenza terrestre e dirigersi verso l’asteroide obiettivo. 
Raggiunta l’orbita di destinazione il propulsore può sganciarsi dal modulo e 
quindi rientrare verso lo spazio-porto o dirigersi autonomamente verso un 
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3.5  Scenari verso Marte  
 
Il lancio di un modulo dotato di propulsione elettrica diretto verso Marte, 
potrà essere eseguito portandolo in un’orbita attorno alla Terra dove potrà 
agganciarsi con la stazione spaziale internazionale per operazioni di carico e 
rifornimento propellente. Terminata questa fase sarà attivato il propulsore 
elettrico che porterà il modulo direttamente verso Marte. Lo scenario può 
intendersi concluso all’arrivo su di un orbita marziana (Martian Orbit MO), 
oppure può raggiungere preventivamente le orbite dei satelliti di Marte, 
Phobos e Deimos, (Mars’ Satellite Orbits MSO) per poi proseguire verso 
orbite più basse.  
Il raggiungimento dei satelliti marziani è stato indicato in quanto nel piano 
Mars Next erano previsti voli verso le MSO e il conseguente ritorno a Terra. 
Queste missioni dovevano avere lo scopo di verificare lo stato di sviluppo 
dei moduli abitativi e dei sottosistemi di controllo ambientale. Ora la GER 
[17]  considera troppo rischiosa una missione del genere, è stata sostituita a 
favore di missioni più brevi verso i NEA aventi il medesimo obiettivo di 
verifica tecnologica.  
Escludendo la finalità sopraccitata, il raggiungimento di Phobos e Deimos 
rimane un importante obiettivo scientifico sia per una missione robotica che 
per una missione con equipaggio; entrambe interessate alla storia geologica 
dei due satelliti e al recupero di prove che possano dimostrare le varie teorie 
inerenti la loro formazione. 






Figura 22 – Raggiungimento dei satelliti marziani attraverso l’uso della propulsione 
elettrica con successiva prosecuzione verso orbite più basse 
 
Raggiungere Marte con una piattaforma costituita da un modulo cargo e da 
un modulo abitabile può essere fatto utilizzando uno scenario che preveda 
un lancio in parallelo. Il modulo cargo può essere inviato verso Marte 
attraverso una procedura similare a quella descritta nel precedente scenario, 
per quanto riguarda il modulo abitabile, esso sarà lanciato in orbita bassa per 
poi agganciarsi alla ISS, dove il modulo propulsore chimico verrà rifornito; 
in contemporanea gli astronauti accederanno al modulo abitabile che li 
porterà su Marte. Tramite una o più manovre impulsive il modulo 
raggiungerà l’orbita obiettivo, dove è ad attenderlo il modulo cargo 
precedentemente lanciato per l’aggancio autonomo, come in figura 23. 
 




Figura 23 – Raggiungimento di Marte con lancio in parallelo  
 
 
La necessità di inviare un modulo dalla Terra in orbita attorno a Marte con 
una tempistica ridotta rispetto all’utilizzo della sola propulsione elettrica, 
può essere soddisfatta prevedendo che il modulo sia portato su un’orbita di 
fuga da un propulsore chimico. Usciti dalla sfera d’influenza terrestre il 
modulo potrà attivare il suo propulsore elettrico per poter così completare il 
trasferimento, questo CONOPS è rappresentato in figura 24. 
 
 






Figura 24 – Raggiungimento di Marte attraverso propulsione ibrida 
 
Al fine di dimostrare la flessibilità dell’intero concetto esplorativo è 
possibile pensare che un modulo lanciato da Terra e diretto verso un 
asteroide NEA oppure verso la Luna, possa essere utilizzato in loco e a sua 
volta inviato verso Marte. Questo potrà avvenire tramite l’aggancio del 
modulo con un adeguato propulsore, nella figura è citato il caso di 
propulsione elettrica, ma resta ugualmente concepibile l’utilizzo di un 
propulsore chimico. Una volta instaurate delle basi permanenti 
l’intercomunicabilità fra di esse potrà permettere di evitare alcuni lanci da 
Terra grazie allo stabilirsi di collegamenti come questo appena citato. 








Figura 25 – Raggiungimento orbita marziana attraverso il passaggio tramite le altre 
sedi esplorative 
 
3.6  Considerazioni 
 
Gli scenari descritti hanno permesso di comprendere meglio le specifiche 
riguardanti l’architettura indicate nel capitolo 2. La necessità di suddividere 
i lanci cargo da quelli con equipaggio si è trasformata nell’implementazione 
di due categorie diverse di propulsori: la propulsione elettrica e la 
propulsione chimica. Il primo tipo permette di massimizzare la percentuale 
di carico utile riducendo la frazione di massa di propellente utilizzato, la 
seconda consente l’inserimento su orbite di trasferimento il cui tempo di 
volo sia adeguato ad una missione con equipaggio a bordo. 
La selezione del modulo per una determinata missione consente, inoltre, di 
aumentare e variare l’offerta di scenari applicativi possibili; ad esempio 
considerando un modulo cargo gonfiabile rispetto ad un modulo cargo a 





parete rigida si ha la triplicazione del volume massimo trasportabile, a parità 
di beni trasportati la scelta del secondo tipo di modulo ridurrebbe di un terzo 
il  numero di missioni necessarie.  
Tutti gli scenari proposti contengono al loro interno una fase di aggancio 
autonomo, sia esso un collegamento modulo – ISS, uno modulo – modulo, 
oppure uno modulo – spazio-porto; questo pone le interfacce di 
collegamento ad un livello di estrema importanza all’interno 
dell’architettura. Il loro studio, unitamente allo studio delle manovre di 
rendez-vouz, dovrà essere portato fra i temi chiave dell’intera architettura, 
come ad esempio la schermatura dalle radiazioni o l’avanzamento 
tecnologico nell’ambito propulsivo.  
È emersa l’importanza della realizzazione di uno spazio-porto, che svolga le 
funzioni di crocevia tra le varie rotte che l’architettura dovrebbe instaurare 
all’interno del Sistema Solare. La scelta della sua locazione è, come 
precedentemente affermato, il primo punto di Lagrange del sistema Terra – 
Luna, tuttavia come si è detto nel paragrafo 3.3 esso potrebbe essere 
costruito anche in LLO mantenendo intatte le caratteristiche che lo rendono 
necessario, cioè posizione centrale nel sistema, avamposto umano al di 
sopra delle orbite basse e capacità di essere raggiunto da Terra in tempi 
brevi.  
Alcuni scenari utilizzano propulsori ibridi congiungendo un propulsore 
chimico ad un propulsore elettrico, questa scelta è motivata dal fatto che le 
prime fasi di una traiettoria di innalzamento della quota orbitale tramite EP 
richiedono molto tempo. La propulsione chimica interviene inserendo il 
modulo su di un’orbita di trasferimento che lo porta ad una quota maggiore 
dove si attiverà il propulsore elettrico. Questa procedura richiede una 
sostanziale ottimizzazione, in quanto se qualitativamente appare evidente il 
risparmio di tempo utilizzando tale strategia, è necessario quantificare la 
quantità di propellente necessario ad effettuarla. Non è compito di questa 
tesi sviluppare una tale analisi, saranno però ora commentate alcune 
pubblicazioni reperite in letteratura dove tale analisi è stata svolta. 
L’analisi di una missione a propulsione ibrida si avvia dalla determinazione 
di quali grandezze definire costanti e di quali definire variabili. [52] si 
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propone di studiare il possibile guadagno di frazione di carico utile 
segmentando una missione puramente chimica in una ibrida, pone come 
costante la spinta applicata dal SEP e ricerca l’impulso specifico ottimale 
del propulsore elettrico in funzione del numero di giorni della manovra di 
EP. Si ottengono come risultati che per una manovra di durata 90 giorni 
l’impulso specifico ottimale sarebbe 1300 s, questo garantirebbe un frazione 
di carico utile pari al 63% della massa iniziale rispetto ad un 55% se la 
missione fosse compiuta in maniera esclusivamente chimica.   
In [54] è presentata l’ottimizzazione di una missione per condurre un 
satellite su di un’orbita LLO polare, la fase di propulsione elettrica consiste 
nella cattura da parte della Luna della sonda. Ha ricercato quale fosse la 
quota ottimale per l’attivazione del propulsore elettrico e il conseguente 
valore del ∆V per arrivare ad essa. Considerando un valore di C3, dovuto al 




 e una massa iniziale di 1300 kg si ottiene una quota 
ottimale di 13000 km e un ∆V di 580 m/s. 
Come già descritto nel paragrafo 3.4, [53] considera lo svolgimento di 
missioni verso gli asteroidi utilizzando un propulsore chimico per la fuga 
dalla sfera di influenza terrestre e un propulsore elettrico ad alta potenza 
durante la fase eliocentrica. Questo consente di ridurre il tempo di 
trasferimento rispetto ad un volo inerziale. 
Infine sebbene non fornisca motivazioni riguardo alle scelte dei componenti 
installati, si cita il caso di una piattaforma finalizzata al trasporto di 
campioni di roccia lunare sulla Terra [55]. È fornita di un propulsore 
chimico bipropellente (MON-MMH) da 400 N di spinta e da 4 propulsori a 
ioni da 5 kW ciascuno esercitanti una spinta complessiva di 800 mN a un 
impulso specifico di 4200 s. Il propulsore chimico verrebbe utilizzato per 
l’inserimento nell’orbita di trasferimento, mentre la diminuzione di quota 
sarebbe svolta tramite il GIT. 


















Nel presente capitolo viene affrontato lo studio dell’analisi di missione per 
gli scenari proposti nel Capitolo 3, definendo le traiettorie da utilizzare in 
funzione delle ipotesi definite. Sono inoltre analizzate le richieste per ogni 
trasferimento in termini di cambio di velocità (∆V) e massa di propellente 
(∆M) in maniera parametrica. Analizzando, infine, i risultati ottenuti si 
consiglieranno quelle configurazioni che si adattino meglio alle varie 




4.1  Introduzione 
 
Gli scenari presentati nei precedenti capitoli, in particolare nei capitoli due e 
tre, sono ora analizzati definendo orbita di trasferimento, tempo totale 
impiegato dal lancio all’arrivo e massa di propellente consumata. A causa 
dell’elevato numero di parametri caratterizzanti le missioni e del livello di 
incertezza che caratterizza i valori di massa, spinta e potenza disponibile si è 





scelto di effettuare questo studio in maniera parametrica. Si sono scelti 
alcuni parametri chiave dai quali far risalire i restanti. I risultati dell’analisi 
di missione sono utilizzati nel Capitolo 5 per dimensionare le masse dei 
singoli moduli dell’architettura e le relative richieste di generazione di 
potenza e di immagazzinamento dell’energia elettrica. Sono state prese in 
considerazione sia missioni utilizzanti propulsione chimica che propulsione 
elettrica, per quanto riguarda queste ultime si è focalizzata la nostra 
attenzione sui propulsori ad alta potenza, 5-300 kW.  
Alcune ipotesi iniziali sono state poste: 
 Non è stata eseguita nessuna ottimizzazione della traiettoria.  
 
 Non è stata selezionata una data di partenza ottimale dalla Terra, né 
di arrivo sull’orbita di destinazione. Le effemeridi dei pianeti sono 
state considerate per l’analisi delle missioni con propulsione 
chimica, mentre non lo sono state per i casi di propulsione elettrica. 
 
 Ogni missione inizia da un’Orbita di Trasferimento Geostazionario 
(Geostationary Transfer Orbit GTO), questa scelta concede 
un’elevata frequenza di opportunità di lancio. 
 
 Non si ricercheranno incontri iperbolici, in quanto questo 
limiterebbe troppo le finestre di lancio disponibili. 
 
Per quanto concerne le missioni con propulsione chimica, esse sono state 
analizzate ricorrendo all’integrazione numerica delle equazioni del moto per 
potere inserire gli effetti armonici dei campi gravitazionali e l’arrivo 
nell’intorno di punti di librazione. Si è poi utilizzata l’equazione dei razzi di 
Tsiolkovsky [56] per ricavare la frazione di propellente necessario in 
funzione delle variazioni di velocità calcolate. Si è preso in considerazione 
sia l’uso di propellenti immagazzinabili che di propellenti criogenici [57], i 
valori di impulso specifico considerato sono rispettivamente di 300 s 
(rappresentativi di una reazione (tetrossido di azoto – idrazina) e 460 s 
(rappresentativi di una reazione fra idrogeno liquido e ossigeno liquido), 
come riassunto in tabella 3.  




Propellente Utilizzato Impulso Specifico [s] 
Immagazzinabile 300 
Criogenico 460 
Tabella 3 – Indicazione dei valori di impulso specifico previsti per le varie classi di 
propulsori chimici 
Per le missioni con propulsione elettrica, esse sono state analizzate 
impostando un’analisi di tipo parametrico su impulso specifico (Isp) e 
portata di massa di propellente ( ̇), definendo i valori in maniera tale da 
potere considerare tutte le classi che contraddistinguono la categoria: 
propulsori a ioni (Gridded Ion Thruster GIT) [58], propulsori ad effetto Hall 
(Hall Effect Thruster HET) [59], propulsori magneto-plasma dinamici 
(Magneto-Plasma Dynamic thruster MPD), come riassunto in tabella 4. 
 





Tabella 4 – Rappresentazione dei valori di impulso specifico e portata di massa scelti 
per l’effettuazione dello studio parametrico  
 
I vari tipi di propulsore elettrico ad alta potenza, quindi necessitanti di 
potenze elettriche superiori ai 100 kW, utilizzano portate di massa differenti 
l’una dell’alto. I propulsori GIT si caratterizzano per una portata di massa 
media nell’ordine dei 20 mg/s, mentre per quanto riguarda gli HET questa 
stima si aggira in media attorno ai 40 mg/s, infine gli MPD si attestano su 
valori di portata di massa di propellente di circa 80 mg/s, come riassunto in 
tabella 5. 
Questa analisi parametrica consente inoltre di conoscere l’ordine di 
grandezza dell’accelerazione iniziale una volta definito una valore iniziale 
della massa (m0), in quanto è possibile ricavare il valore della spinta (T) 
tramite l’impulso specifico e la portata di massa [60]. 





   ̇       ̇     (1) 




 ̇     
  
   (2) 
L’equazione (1) collega la spinta ai valori di portata di massa e al prodotto 
fra l’impulso specifico scelto e l’accelerazione di gravità terrestre al suolo 
(grandezza identificabile con la velocità efficace di scarico   ). Tramite la 
definizione di accelerazione, nell’equazione (2), è possibile ottenere 
un’espressione di    nei soli parametri scelti sostituendo alla spinta 
l’equazione (1).  
Avere ottenuto l’espressione dell’accelerazione iniziale consente di poter 
implementare le possibili configurazioni di lancio, in quanto a parità di 
portata di massa e di accelerazione iniziale si otterrà la medesima traiettoria 
orbitale. Questo consente di scegliere una massa iniziale arbitraria, in 
quanto all’ottenimento di stime sulla massa reale si potrà continuare ad 
utilizzare i risultati ottenuti.   
Inoltre per ciascuna tecnologia di propulsione elettrica è stato utilizzato un 
differente valore dell’efficienza di spinta (  ) sempre considerando classi di 
propulsori operanti con potenze superiori ai 100 kW, per i GIT si è 
utilizzato il valore di 0,7 [58], per gli HET di 0,6 [61] ed infine per gli MPD 
è pari a 0,5 [62].  Usufruendo dei valori di rendimento di spinta è possibile 
ottenere il valore della potenza elettrica necessaria al funzionamento del 
propulsore in funzione dell’accelerazione stabilita [63]. 
 
Propulsore  Portata di massa 
media [mg/s] 
Rendimento di 
Spinta    
GIT 20 0,7 
HET 40 0,6 
MPD 80 0,5 
Tabella 5 – Rappresentazione dei valori di portata di massa media e di rendimento di 
spinta per le varie classi di propulsori ad alta potenza considerati 
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L’equazione (3) rappresenta l’espressione formale del rendimento di spinta, 
inteso come il rapporto fra l’energia cinetica istantanea del getto espulso con 
velocità pari alla velocità efficace di scarico e la potenza fornita al 
propulsore. Tramite l’eguaglianza presente in equazione (1) si ottiene 
l’espressione di    in variabili note. Esplicitando la potenza e sostituendo 
l’equazione (1) ove compaia la spinta, si ottiene l’equazione (4) che fornisce 
l’espressione di P rispetto ai parametri considerati. 
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4.2  Analisi di missione 
 
La necessità di effettuare simulazioni orbitali in condizioni piu accurate del 
semplice modello a due corpi, ha imposto l’uso del calcolatore al fine di 
poter utilizzare un propagatore orbitale.  
Al momento dello svolgimento della presente tesi erano disponibili 
all’utilizzo due propagatori open source: il General Mission Analysis Tool 
(GMAT) [64] sviluppato da NASA e il Space Trajectory Analyisis (STA) 
[65] sviluppato in collaborazione con ESA. Entrambi i codici sono stati 
analizzati alla ricerca di quello che si adattasse meglio alle esigenze della 
ricerca in corso. STA si è rivelato come un software ancora allo stato 
embrionale, con molte funzioni ancora non disponibili all’utente in quanto 
ancora in fase di sviluppo o verifica da parte degli sviluppatori. La scelta 
finale è quindi ricaduta su GMAT.  
GMAT è un codice destinato all’ottimizzazione delle traiettorie ed 
all’analisi di missione, le cui caratteristiche di base sono: 





 Architettura open source, che permette una rapida creazione ed 
utilizzo di algoritmi implementati dall’utente ed inserimento degli 
stessi all’interno del programma principale 
 
 Gestisce sia manovre impulsive sia manovre di tempo finito, 
consentendo quindi l’uso per la simulazione di missioni a bassa 
spinta 
 
 Utilizzo di propagatori orbitali derivanti dal mondo industriale, come 
ad esempio Satellite Tool Kit (STK) sviluppato da AGI   
 
 È dotato di risolutore iterativo per problemi alle condizioni al 
contorno 
 
 Indipendenza dalla piattaforma utilizzata, in quanto sviluppato per 
ogni sistema operativo 
 
 Supporto della sintassi di Matlab 
 
 Capacità di operare con programmazione non lineare 
 
 Supporto di molteplici sistemi di riferimento 
 
 
La versione di GMAT utilizzata nel corso del lavoro è la R2011a.  
 
L’utilizzo del programma prevede innanzitutto la definizione dei parametri 
operativi dello scenario che si vuole analizzare. Essi vanno inseriti nella 
maschera denominata “Resources”, come evidenziato in figura 26, 
descrivendo dall’alto verso il basso è possibile: inserire lo spacecraft di cui 
sarà esaminata la missione, le componenti del sottosistema propulsivo 
(propulsore e serbatoio), le manovre impulsive e finite che dovranno essere 
eseguite, l’elenco dei propagatori orbitali che sono utilizzati nella missione, 
i corpi celesti implementati (quindi di cui il codice possiede già i parametri 
orbitali, le effemeridi, il parametro gravitazionale) e la possibilità di inserire 
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“punti speciali” (come ad esempio un punto di librazione), l’attivazione di 
un risolutore alle condizioni al contorno, la possibilità di gestire i dati in 
uscita tramite elaborazioni grafiche, grafici e resoconti testuali e infine 
l’impostazione dei sistemi di riferimento che dovranno essere utilizzati nel 
corso della simulazione.  
 
 
Figura 26 – Maschera delle risorse, attraverso la quale vengono inseriti nel codice tutti 
i parametri che definiscono la simulazione 





In figura 27 è mostrata la maschera per la definizione dei parametri orbitali 
iniziali del satellite, è possibile scegliere rispetto a quale sistema di 
riferimento posizionalo e quale gruppo di parametri orbitali inserire (ad 
esempio parametri orbitali classici oppure componenti del vettore posizione 
e del vettore velocità). Deve essere, inoltre, definita la massa iniziale del 
satellite. 
 
Figura 27 – Maschera di GMAT per la definizione parametri orbitali iniziali dello 
spacecraft 
I dati riguardanti il sistema propulsivo sono mostrati in figura 28, la 
maschera a sinistra è propria del serbatoio dove deve essere inserita la 
massa di propellente iniziale e il volume del serbatoio (gli ulteriori dati 
presenti hanno lo scopo di gestire un algoritmo interno che elabora la 
pressione nel serbatoio in funzione del tempo), la maschera a destra 
rappresenta il controllo del propulsore inserendo le direzioni lungo le quali 
si scompone la spinta, e rispetto quale sistema di assi, il valore del 
coefficiente di spinta e dell’impulso specifico. 




Figura 28 – Definizione della massa di propellente e delle caratteristiche del 
propulsore, sono definibili in questa maschera il coefficiente di spinta e l’impulso 
specifico 
Il propagatore orbitale riveste una grande importanza all’interno del codice, 
in quanto si occupa dell’integrazione delle equazioni del moto, in figura 29 
è visibile la maschera che ne permette la definizione. Si può definire il 
metodo di integrazione (come ad esempio i metodi Runge-Kutta e quelli 
Dormand–Prince), l’attrattore principale e il suo eventuale modello 
gravitazionale (definendo il numero di armoniche da considerare), ed infine 
quali corpi celesti considerare per le accelerazioni perturbative.   
I sistemi di riferimento all’interno di GMAT possono essere personalizzati, 
la maschera in cui viene reso possibile questa operazione è rappresentata in 
figura 30. Si deve definire l’origine del sistema di riferimento scegliendo un 
corpo celeste o uno dei “punti speciali”, raffigurati entrambi in figura 26, 
inoltre va definito il tipo di sistema fra quelli proposti (come ad esempio un 
sistema cartesiano equatoriale J2000 oppure creando un sistema la cui 
direzione del primo asse sia verso il centro di un altro corpo celeste).  






Figura 29 – Maschera del propagatore, per il quale è definibile l’attrattore principale, 
il modello gravitazionale e le eventuali perturbazioni da terzi corpi 
 
 
Figura 30 – Definizione di nuovi sistemi di riferimento con indicazione dell’origine e 
del tipo usato  
Per quanto riguarda lo svolgimento della missione, la seconda maschera 
indicata con “Mission” prevede l’inserimento di tutte le fasi (manovre, 
propagazioni) e di tutti gli eventuali algoritmi utilizzati, come rappresentato 
in figura 31. 




Figura 31 – Schermata gestione della missione, il caso scelto raffigura lo svolgimento 
di una manovra alla Hohmann 
 
4.3  Analisi delle missioni con propulsione chimica 
 
Le missioni con propulsione chimica sono state studiate considerando le 
effemeridi, le perturbazioni da terzo corpo e gli effetti di J2. I valori di ∆V 
ricavati dall’analisi sono stati successivamente utilizzati per ricavare la 
frazione di propellente consumata, ulteriore dato ricavato è il tempo 
necessario al completamento della missione. L’equazione (5) rappresenta 
l’equazione di Tsiolkovsky modificata al fine di ottenere la massa di 





propellente consumata al termine di ogni i-esima manovra in funzione della 
massa iniziale (  ), della variazione di velocità i-esimo (   ), e 
dell’impulso specifico considerato (   ). La massa finale è ricavata 
attraverso l’equazione (6) sottraendo la sommatoria dei termini ottenuti in 
(5) , mentre tramite l’equazione (7) si ottiene la percentuale di massa di 
propellente consumata al termine degli impulsi.  
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4.3.1  Trasferimento Terra – Luna chimico 
 
Il trasferimento Terra – Luna prevede la partenza dal perigeo di un’orbita 
GTO (          ,        ) e l’arrivo su un’orbita circolare lunare di 
quota 1000 km (si vedano figure 32-33 per la rappresentazione dell’orbita di 
trasferimento). Il trasferimento è stato effettuato tramite una manovra alla 
Hohmann, quindi attraverso due manovre impulsive, la prima al perigeo 
della GTO per inserirsi nell’orbita di trasferimento e la seconda per 
circolarizzare l’orbita attorno alla Luna   (ΔV1 = 0,74 km/s ΔV2 = 0,8 
km/s). Il tempo di trasferimento è di 6-7 giorni. Tramite ricerca bibliografica 
emerge che questo strategia di trasferimento impiega lo stesso che occorse 
durante il programma Apollo dalla NASA [66], il metodo è utilizzato da 
ESA nel caso la linea dei nodi della GTO intersechi l’orbita lunare nei pressi 
di un nodo, caso che si ripresenta una volta per mese lunare [67].  




Figura 32 - Rappresentazione orbita di arrivo, orbita circolare di quota 1000 km 
 
 
Figura 33 – Rappresentazione dell’orbita di trasferimento (con raffigurazione di parte 
della GTO di partenza) e dell’orbita lunare (in bianco) 





La percentuale di consumo di propellente rispetto alla massa iniziale è del 
41% se si utilizzano propellenti immagazzinabili, mentre è del 29% se si 
usano propellenti criogenici. 
 
4.3.2  Trasferimento Terra – E-M L1 chimico 
 
Il trasferimento completamente chimico dal perigeo di GTO fino al primo 
punto di Lagrange del sistema Terra-Luna è stato effettuato tramite due 
manovre impulsive, la prima al perigeo della GTO per inserirsi nell’orbita di 
trasferimento e la seconda per stabilizzarsi in un intorno di E-M L1 (ΔV1 = 
3,11 km/s ΔV2 = 0,5 km/s). Il tempo di trasferimento è di 5 giorni. Durante 
questa simulazione non si è voluto raggiungere una specifica orbita, i 
risultati presentati sono stati ottenuti con le seguenti distanze medie da L1: 
12602 km lungo x, 20242 km lungo y, 1045 km lungo z (l’orbita 
rappresentata in figura 34). Variare queste distanze medie non implica una 
variazione dell’ordine di grandezza del secondo ΔV, rimanendo 
comparabile per tutte le orbite periodiche orbitanti attorno al punto di 
librazione. Al fine di verificare i dati ottenuti si citano i risultati ottenuti 
dalla missione Arthemis [68], che presenta una distanza massima da L1 pari 
a: 23656 km lungo a x, 58816 km lungo a y, 2387 km lungo a z. Il ΔV 
complessivo per l’inserimento nell’orbita periodica è pari a 0,23 km/s, si 
deve riportare che a differenza della simulazione da noi effettuata Arthemis 
ha effettuato un incontro iperbolico con la Luna. Un’ulteriore verifica 
bibliografica si ottiene confrontando i nostri risultati con quelli sviluppati 
tramite STK e pubblicati da AGI [69], nel quale viene proposta una 
missione diretta verso E-M L1 senza l’ausilio di incontri iperbolici in questo 
caso il ΔV è pari a  0,706 km/s mentre il  tempo di trasferimento è pari 7 
giorni. 
    




Figura 34 – Orbita di trasferimento rappresentata nel sistema sinodico, in giallo 
l’orbita lunare 
 
La percentuale consumo di propellente rispetto alla massa iniziale è del 77% 
se si utilizzano propellenti immagazzinabili, mentre è del 55% se si usano 
propellenti criogenici. 
 
4.3.3  Trasferimento Terra – NEA chimico 
 
Per quanto riguarda lo scenario di esplorazione degli asteroidi, è stata 
sviluppata la parte di fuga dalla Terra e il successivo viaggio interplanetario 
fino a un asteroide rappresentante l’intera classe dei NEA. È stato scelto il 
1999 AO10 in quanto già considerato come una possibile destinazione per 
un equipaggio umano nel programma “flexible path” [70], i parametri 
orbitali sono riassunti in tabella 6. 
 
 





Elemento Valore      Unità 
Semiasse Maggiore 0,91165 AU 
Eccentricità 0, 11092  
Inclinazione 2,62274 deg 






Moto medio 1,13229 deg/giorno 
Tabella 6 – Elementi orbitali per l’asteroide 1999 AO10 rilevati alla Epoca 2456200,5 
(secondo un sistema di riferimento eliocentrico eclittico J2000) [71] 
 
L’asteroide considerato viene classificato fra i cosiddetti asteroidi Aten, in 
quanto il loro raggio orbitale medio è inferiore ad una unità astronomica e il 
loro afelio è  maggiore del perielio terrestre rendendo la loro orbita molto 
simile a quella della Terra. È stato avvistato per la prima volta il 31 gennaio 
1999, ad oggi non si hanno informazioni sulla sua massa, ma le sue 
dimensioni sono nell’intorno dei 50÷110 m e la sua magnitudine assoluta 
23,854 mag [72]. 
Il trasferimento è stato simulato come una missione bi-impulsiva, un primo 
impulso per fuggire dalla sfera di influenza terrestre ed un secondo per 
inserirsi nell’orbita dell’asteroide (ΔV1 = 3,291 km/s ΔV2 = 2,193 km/s). 
Durante questa simulazione è stato considerato come attrattore principale il 
Sole e si è considerata la Terra come fonte di perturbazione da terzo corpo. 
La partenza da GTO avviene il 19 settembre 2025 e l’arrivo sul NEA l’8 
gennaio 2026, quindi il tempo di trasferimento è di 111 giorni. L’orbita di 
trasferimento è rappresentata in figura 35.  
Le date di partenza e di arrivo sono quelle ricavate dal documento NASA 
[70], questo comporta che una ricerca bibliografica fornisce risultati molto 
simili a quelli ricavati (per esempio alcuni casi sono [72] [73] [74]). 




Figura 35 – Orbita di trasferimento (rossa), orbita Terra (verde) rappresentate nel 
sistema eliocentrico  
La percentuale di consumo di propellente è del 85% se si utilizzano 
propellenti immagazzinabili, mentre è del 70% se si usano propellenti 
criogenici. 
4.3.3  Trasferimento Terra – Marte  chimico 
 
La missione di trasferimento diretto verso Marte è simulata verso un’orbita 
circolare di altitudine 8000 km, in quanto questo valore è equivalente al 
raggio medio dell’orbita del Mars Global Surveyor durante la sua fase 
principale [75]. Si considera la partenza da un’orbita GTO, inoltre si 
suddivide la missione in tre segmenti: la prima fase viene simulata 
considerando la Terra quale attrattore principale e usando le armoniche J2-
J6, la seconda è eliocentrica con Terra e Marte quali disturbi gravitazionali, 
infine la terza con Marte quale attrattore principale utilizzando il modello 
gravitazionale di Marte implementato in GMAT. La simulazione considera 
come partenza il 18 novembre 2013 e si ottiene l’arrivo il 23 settembre 
2014, quindi un tempo di trasferimento di 308 giorni. Si è progettata una 
missione bi-impulsiva e le variazioni di velocità calcolate sono ΔV1 = 3,46 
km/s e  ΔV2 = 1,72 km/s. Le figure 36 e 37 raffigurano rispettivamente 





l’orbita di trasferimento nel riferimento eliocentrico e il dettaglio della 
cattura da parte di Marte.  
Il confronto dei risultati ottenuti con riferimenti bibliografici mostra che 
ottimizzando la partenza in un momento di congiunzione fra Terra e Marte 
il ΔV complessivo oscilla fra 3,3 km/s con un tempo di trasferimento 
complessivo di 300 giorni e i 5,5 km/s con un tempo di 180 giorni [76]. 
Considerando invece il trasferimento verso Marte attraverso l’uso dei 
manifold principali necessita di un ΔV complessivo di 4,6 km/s con un 
tempo di trasferimento di 919 giorni [77]. 
 
Figura 36 – Orbita di trasferimento (rossa), orbita Terra (verde), orbita Marte (gialla) 
rappresentate nel riferimento eliocentrico 
 




Figura 37 – Orbita circolare di arrivo attorno a Marte di raggio 8000 km 
La percentuale di  consumo di propellente rispetto alla massa iniziale è del 
83% se si utilizzano propellenti immagazzinabili, mentre è del 69% se si 
usano propellenti criogenici. 
 
4.4  Analisi delle missioni con propulsione elettrica 
 
L’analisi delle missioni con propulsione elettrica sono state effettuate 
tramite il metodo parametrico precedentemente descritto, si sono quindi 
ottenuti una serie di grafici rappresentanti il tempo totale di missione e la 
massa di propellente utilizzata entrambi in funzione dell’impulso specifico 
considerato. 
È stato necessario integrare in GMAT un apposito algoritmo sviluppato per 
la gestione delle traiettorie a bassa spinta, secondo il quale gli angoli di 
spinta vengono fatti variare in maniera tale da massimizzare la variazione 
istantanea dei parametri orbitali classici. Tale metodo viene descritto in 
[78], in Tabella 7  vengono riportate le espressioni dei valori ottimali degli 
angoli di spinta. 
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Tabella 7 – Angoli di spinta ottimali nel piano (α) e fuori dal piano (β) per la 
variazione istantanea massima di ogni elemento orbitale 
 
Le simulazioni conservano le specifiche riguardanti le orbite di partenza e 
arrivo citate nel paragrafo 4.3. 
 
4.4.1  Trasferimento Terra – Luna elettrico 
 
Lo scenario Terra – Luna è stato simulato ponendo il satellite nell’orbita 
finale di arrivo attorno alla Luna e propagando all’indietro fino al 
raggiungimento del perigeo della GTO di partenza. Un esempio 
significativo delle traiettorie ottenute è rappresentato in figura 38, mentre il 
dettaglio della cattura da parte della Luna è raffigurato in figura 39.  
I risultati delle varie simulazioni effettuate facendo variare i valori di  ̇ e Isp 
elencati in tabella 4.2 sono riassunti nel grafico di figura 4.15, dove sono 
rappresentati i tempi di missione in funzione dei vari parametri, e nel grafico 
di figura 4.16, dove è rappresentato il consumo di propellente sempre in 
funzione dei parametri considerati.    




Figura 38 – Orbita di trasferimento verso la Luna (orbita gialla) ottenuta con la 
configurazione ̇     mg/s ed Isp = 5000 s 
 
Figura 39 – Rappresentazione della cattura del satellite da parte della Luna con la 
configurazione ̇     mg/s ed Isp = 5000 s  
 






Figura 40 – Grafico rappresentante il tempo totale di missione Terra – Luna in 
funzione dell’impulso specifico e della portata di massa considerate 
La figura 40 mostra un andamento monotono decrescente per ogni portata di 
massa considerata, i tempi oscillano da 342 a 3100 giorni con un impulso 
specifico di 1000 s, da 254 a 1900 con un impulso specifico di 2000 s, da 91 
a 980 giorni con un impulso specifico di 5000 s e, infine, da 46 a 440 giorni 
con un impulso specifico di 10000 s. Si nota come le dimensioni degli 
intervalli considerati diminuiscano all’aumentare dell’impulso specifico 
considerato. 
La figura 41 mostra, anche in questo caso, un andamento monotono 
decrescente per ogni portata considerata, il consumo va ad aumentare 
aumentando  ̇. La massa di propellente consumata varia da 2670 a 3240 kg 
con un impulso specifico di 1000 s, da 1640 a 2400 kg con un impulso 
specifico di 2000 s, da 786 a 955 kg con un impulso specifico di 5000 s e, 
infine, da 380 a 665 kg con un impulso specifico di 10000 s. I casi di 
impulso specifico a 5000 s sono quelli che tendono ad avere la minore 
discrepanza rispetto agli altri casi. Inoltre l’andamento della serie di dati 
ottenuti con portata di 100 mg/s incrocia le altre serie divenendo per quel 
valore di impulso specifico la configurazione dal minor consumo. 
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Figura 41 - Grafico rappresentante la massa di propellente consumato durante la  
missione Terra – Luna in funzione dell’impulso specifico e della portata di massa 
considerate 
                  
4.4.2  Trasferimento Terra – E-M L1 elettrico 
 
La missione per condurre un satellite verso il primo punto di librazione del 
sistema Terra – Luna è stata simulata ponendo il modulo in un intorno di E-
M L1  e propagando all’indietro fino al raggiungimento della GTO. Non si è 
considerata nessuna orbita periodica particolare attorno ad L1, medesima 
scelta effettuata nel paragrafo 4.3.2 per l’analogo caso chimico . L’orbita di 
trasferimento nella configurazione impulso specifico pari a 2000 s e portata 






































Figura 42 – Orbita di trasferimento verso E-M L1 (orbita viola) ottenuta con la 




Figura 43 – Grafico rappresentante il tempo totale di missione Terra – E-M L1 in 
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Il tempo di trasferimento per il raggiungimento di E-M L1 è rappresentato 
nella figura 43 in funzione di  ̇ e Isp, l’andamento mostrato è puramente 
monotono decrescente, le curvatura delle varie curve decresce all’aumentare 
della portata di massa considerata. La curve temporali per portate di 50 e 
100 mg/s e impulso specifico superiore a 5000 s tendono a sovrapporsi. I 
tempi, all’aumentare degli impulsi specifici considerati,  variano 
nell’intervallo di 270÷2665 giorni, 140÷1210 giorni, 56÷636 giorni, 28÷303 
giorni.  
La figura 44 rappresenta la massa di propellente consumata in funzione dei 
parametri di missione durante il trasferimento da GTO al primo punto di 
librazione del sistema Terra – Luna. I valori di consumo, ad incremento di 
impulso specifico, sono nell’intervallo di 1980÷2460 kg, 1045÷1272 kg, 
485÷550 kg, 242÷262 kg. Le quattro curve parametrate in  ̇ tendono ad 
essere sovrapposte, per impulsi specifici superiori ai 5000 s la discrepanza 
massima è del 12%. Nel caso dei 2000 s il punto con portata di massa di 10 
mg/s tende ad essere inferiore alla media costituita dagli altri tre casi con 
uno scarto del 16%. Il maggior consumo di propellente si ha per la 
configurazione 50 mg/s e 1000 s di impulso specifico, tale configurazione 
ha il secondo miglior tempo per valore di impulso specifico considerato. 
                             
 






Figura 44 – Grafico rappresentante la massa di propellente consumato durante la  
missione Terra – E-M L1 in funzione dell’impulso specifico e della portata di massa 
considerate 
 
4.4.3  Trasferimento Terra – NEA elettrico 
                           
La simulazione di trasferimento verso l’asteroide 1999 AO10, i cui dati 
orbitali sono riassunti in tabella 6, è stata effettuata considerando una prima 
fase di fuga dalla sfera di influenza gravitazionale terrestre e un successivo 
raggiungimento del raggio medio dell’orbita dell’asteroide, questa scelta è 
dovuta al fatto di non aver considerato le effemeridi durante le simulazioni 
dei trasferimenti a bassa spinta. 
Una possibile traiettoria di trasferimento è raffigurata nelle figure 45-46, 
nella prima è rappresentata la fase di fuga dalla Terra, nella seconda la fase 
di trasferimento eliocentrica finalizzata al raggiungimento dell’orbita del 
NEA. I parametri impostati per la realizzazione della traiettoria in figure 




































Figura 45 – Orbita di fuga dalla Terra per missione verso 1999 AO10 ottenuta con la 
configurazione ̇     mg/s ed Isp = 2000 s 
 
 
Figura 46 – Orbita di trasferimento verso il raggio medio di 1999 AO10 rappresentata 
in un sistema eliocentrico ottenuta con la configurazione  ̇     mg/s ed Isp = 2000 s, 
in figura è rappresentata in verde l’orbita terrestre 
 





I risultati in termini di tempo di trasferimento totale sono riassunti nella 
figura 47, anche in questo caso si mostra un andamento monotono 
decrescente per ogni portata di massa considerata. I risultati per portate di 
50 e 100 mg/s e impulso specifico superiore a 2000 s si differenziano al 
massimo per un 33%. La serie di dati ottenuta con la portata di 10 mg/s è 
quella che ottiene i risultati peggiori con un massimo di 5961 giorni per 
completare il trasferimento. I tempi rilevati sono stati 486÷5900 giorni con 
un impulso specifico di 1000 s, 317÷3270 giorni con un impulso specifico 
di 2000 s , 140÷1300 giorni con 5000 s e 47÷718 con 10000 s. 
 
Figura 47 – Grafico rappresentante il tempo totale di missione Terra – 1999 AO10 in 
funzione dell’impulso specifico e della portata di massa considerate 
Il consumo di propellente per effettuare la missione verso 1999 AO10 è 
riassunto nella figura 48, i dati ottenuti variano fra 4100÷5150 kg con un 
impulso specifico di 1000 s, 2050÷2820 kg con 2000 s, 990÷1220 kg con 
5000 s and 406÷620 kg con 10000 s. Non si è una netta separazione delle 
serie di dati in funzione delle portate di massa, tendono, infatti, ad essere 
particolarmente sovrapposte. Inoltre, le varie serie si intersecano in vari 
punti, decretando che non esiste una portata che comporti un minor 
consumo di propellente per ogni impulso specifico considerato: a 1000 s si 
ottiene il minor consumo con 100 mg/s, a 2000 s con 50 mg/s, a 5000 s con 
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Figura 48 – Grafico rappresentante la massa di propellente consumato durante la  
missione Terra – 1999 AO10 in funzione dell’impulso specifico e della portata di 
massa considerate 
 
4.4.4  Trasferimento Terra – Marte elettrico 
 
La simulazione del trasferimento Terra – Marte è stato effettuato 
suddividendo la missione in due parti: nella prima si è considerata la fuga 
dalla Terra e la fase di trasferimento eliocentrica verso il raggio medio 
dell’orbita marziana, nella seconda parte si è considerata la cattura partendo 
dall’orbita obiettivo e propagando a ritroso fino a fuoriuscire dalla sfera di 
influenza. Tramite processo iterativo si è fatto in modo che le masse di 
propellente al termine di entrambe le fasi fosse lo stesso, garantendo in tal 
modo la continuità temporale fra le fasi. In figura 49 è rappresentata la fase 
eliocentrica di trasferimento, mentre in figura 50 è rappresentata la fase di 







































Figura 49 – Rappresentazione della fase eliocentrica dell’orbita di trasferimento 
(rosso) durante la missione  dalla Terra (verde)  verso Marte (giallo), la 
configurazione considerata è è ̇  20 mg/s e Isp 10000 s 
 
Figura 50 – Rappresentazione della fase di cattura da parte di Marte, la 
configurazione considerata è è ̇  20 mg/s e Isp 10000 s 
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I tempi di trasferimento ottenuti sono riassunti nella figura 51. L’andamento 
mostrato è monotono decrescente per ogni portata. Le serie di dati per 50 e 
100 mg/s mostrano un andamento meno ripido rispetto alle rimanenti, 
inoltre per valori di impulso specifico superiore ai 5000 s le due serie 
differiscono solamente per un 30%. I tempi di trasferimento con una portata 
di 100 mg/s per i valori di Isp di 1000 e 2000 s differiscono solamente del 
2%. Analizzando tutti i casi, i tempi sono negli intervalli 1052÷10300 giorni 
per 1000 s, 1036÷8072 giorni per 2000 s, 490÷4190 giorni per 5000 s e 
190÷1733 giorni per 10000 s. 
 
Figura 51 – Grafico rappresentante il tempo totale di missione Terra – Marte in 
funzione dell’impulso specifico e della portata di massa considerate 
 
In figura 52 è rappresentato il grafico che riassume la massa di propellente 
consumata in funzione dei parametri analizzati, le varie serie di dati tendono 
ad avere un andamento decrescente in funzione dell’aumento di impulso 
specifico. Le simulazioni per 100 mg/s sono quelle con il consumo 
maggiore per ogni valore di Isp, mentre i consumi minori si ottengono con la 
portata di 20 mg/s (tranne nel caso di 5000 s, dove il minimo è segnato dal 

































Figura  52 – Grafico rappresentante la massa di propellente consumato durante la  
missione Terra – Marte in funzione dell’impulso specifico e della portata di massa 
considerate 
 
4.4.5  Potenza elettrica richiesta dai propulsori                            
 
L’analisi si è conclusa osservando i vari livelli di potenza elettrica richiesti 
in funzione delle varie configurazioni disponibili, utilizzando le equazioni 
(3) e (4) ricavate nel paragrafo 4.1. I risultati sono riassunti nella figura 53. 
Si nota l’andamento quadratico che mostrano le varie serie di dati, questo è 
dovuto alla dipendenza della potenza elettrica dal quadrato dell’impulso 
specifico. Si ottiene quindi che all’incremento di Isp corrisponda un elevato 





































Figura 53 – Grafico rappresentante la potenza richiesta in funzione di portata di 
massa e impulso specifico, nell’angolo superiore sinistro vi è un ingrandimento del 
grafico stesso per i valori inferiori ai 300 kW  
                                   
Appaiono valori di potenza nell’ordine delle migliaia di kW, questi livelli 
non si conciliano con le ipotesi della nostra architettura, la quale prevede 
l’utilizzo di celle solari per la generazione di potenza e seguendo gli attuali 
tendenze non sarà possibile ottenere potenze così elevate nell’arco 
temporale supposto. Si è quindi decido di imporre un filtro sulle potenze 
massime e di porlo al valore di 300kW. 
 
4.5  Considerazioni  
 
Le simulazioni effettuate permettono di discriminare quale classe di 
propulsore sia più idoneo in una certa missione rispetto agli altri. Se si 
limita la nostra attenzione ai propulsori chimici è evidente notare l’elevato 
risparmio di propellente qual ora si utilizzi la tecnologia criogenica durante 




























possibile risparmio medio del 15% sulla massa consumata arrivando a un 
massimo del 22% nel caso dello scenario verso E-M L1. La propulsione 
criogenica nello spazio, tuttavia, ad oggi non è  competitiva rispetto all’uso 
di propellenti immagazzinabili [79]. Questo è dovuto al fatto che i 
propellenti criogenici necessitino di essere conservati a temperature inferiori 
a quella di ebollizione (90,19 K per l’ossigeno e 20,28 K per l’idrogeno) per 
evitare il passaggio di stato e la formazione di composto allo stato gassoso. I 
serbatoi devono quindi essere schermati dalla radiazione solare, dall’albedo 
dei pianeti e da eventuali parti calde del modulo stesso, si possono usare 
pannelli che mettano in ombra i serbatoi o dotarli di isolanti termici 
multistrato [80] [81], cercando di raggiungere la soglia del 3% al mese di 
perdite per ebollizione. Sviluppi di queste tecnologie consisteranno 
nell’unire il controllo tecnico passivo a quello attivo installando 
raffreddatori criogenici all’interno dei serbatoi, questo permetterebbe di 
evitare l’ebollizione del propellente [82].         
 
Missione     
Immagazzinabile 
   Criogenico   Tempo 
[giorni] 
Terra/Luna 41% 29%  6/7 
Terra/ T-L L1 77% 55%  5 
Terra/1999AO10 85% 70%  100 
Terra/Marte 83% 69%  300 
Tabella 8 – Rappresentazione riassuntiva delle percentuali di massa di propellente 
consumato nelle varie missioni analizzate in funzione del tipo di propellente utilizzato 
 
 Se si passa a considerare anche la propulsione elettrica occorre distinguere 
le missioni con esclusivo uso cargo da quelle che prevedono un equipaggio 
a bordo, per le prime sarà d’obbligo la minimizzazione della massa di 
propellente consumato, per le seconde sarà necessario tendere ad una 
riduzione del tempo di trasferimento. Dallo studio dei risultati emerge che 
per le missioni cargo la migliore configurazione è rappresentata dal GIT da 
5 kW (tranne che nello scenario verso gli asteroidi dove il propulsore HET 
da 100 kW consente un consumo del 12% della massa iniziale). Se 
l’obiettivo è la riduzione del tempo, invece, la scelta ottimale ricade nel 
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propulsore MPD da 240 kW (il più potente MPD del nostro studio a ricadere 
al di sotto del limite assunto di 300 kW), con tale configurazione è possibile 
trasportare dieci tonnellate verso Marte in 490 giorni o in 60 verso E-M L1 
con un consumo di propellente rispettivamente del 40% e del 5%. Le stesse 
missioni con propellente criogenico richiederebbero 300 giorni e un 
consumo del 70% verso Marte e 5 giorni e un consumo del 55% verso il 
punto di Lagrange. 
Limitando la nostra attenzione allo spazio cis-lunare, inolte, è possibile 
considerare un’ulteriore configurazione, il propulsore HET da 100 kW, il 
quale utilizzando una tecnologia già provata in ambiente spaziale e 
richiedendo una potenza minore rispetto all’ MPD da 240 kW può essere 
utilizzato come propulsore nelle prime fasi della nostra esplorazione 
mostrando prestazioni comparabili alla prima scelta negli scenari considerati 
(verso la Luna in 200giorni con un consumo del 10% rispetto ai 90 giorni 
con l’8% del MPD, verso E-M L1 in 115 giorni con il 4,9% di consumo 
rispetto ai 60 con il 4,8%).   
 


















Nel presente capitolo sono presentati i vari moduli costituenti l’architettura 
proposta, di ciascuno sono mostrati gli schizzi preliminari e i bilanci di 
massa e potenza definendone i sottosistema chiave. Inoltre vengono 
descritte le logiche che hanno portato alla loro definizione. 
 
5.1  Introduzione 
 
Utilizzando i dati ricavati dall’analisi di missione è stato possibile effettuare 
il dimensionamento preliminare dei moduli costituenti l’architettura 
presentati nei capitoli due e tre. La descrizione di ogni singolo elemento è 
accompagnata da disegni preliminari e da bilanci di massa e potenza nei 




quali è stato tenuto conto di tutti i sottosistemi fondamentali. I singoli 
bilanci sono stati ottenuti facendo riferimento a: 
 Dati risultanti dall’analisi di missione 
 
 Ricerca bibliografica per componenti espletanti medesimo compito 
in missioni passate 
 
 Stime utilizzanti relazioni empiriche (ad esempio [8] [83]) 
 




Essendo l’energia solare l’unica fonte di potenza elettrica considerata nel 
disegno dell’architettura, nel corso di tutti i dimensionamenti si sono 
utilizzate le seguenti ipotesi: 
 
 I pannelli sono conservativamente dimensionati rispetto all’orbita 
marziana (caso peggiore), dove la costante solare vale   
      ⁄  
 Si è scelto un rendimento complessivo delle celle pari a       , 
questo valore di rendimento può essere ottenuto grazie all’utilizzo di 
celle fotovoltaiche a quattro giunzioni, la cui realizzazione è prevista 
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5.2  Modulo SEP 100 kW 
 
Il modulo SEP 100kW consiste in un modulo di tipo propulsivo elettrico 
sfruttante l’energia solare quale fonte di generazione di potenza, seguendo i 
dati dell’analisi di missione è stato dotato di propulsori  ad effetto Hall. Si è 
scelto di dotare il modulo di quattro distinti propulsori ciascuno della 
potenza di 25kW questo al fine di aumentare l’affidabilità generando 
maggiori ridondanze. Il singolo HET produce una spinta di 2,5 N con un 
impulso specifico di 2500 s, l’insieme dei quattro propulsori è stato 
dimensionato per fornire un impulso totale di 4.5 e8 Ns [86], visibili in 
figura 54.  
Il modulo SEP 100kW monta pannelli solari, visibili nella configurazione 
dispiegata in figura 56, dalla forma decagonale, ricalcando il concetto 
espresso da NASA per la nuova capsula Orion, sviluppando una potenza 
massima di 112kW. Ogni singolo pannello ha un’area di 52 m2 e produce 
una potenza di 14 kW. È dotato di interfaccia di collegamento modulare di 
tipo “maschio” capace di unire il modulo con tutti quelli dell’architettura 
[23] visibile in figura 55. Il progetto della struttura ricalca quello del modulo 
europeo ATV, dal quale sono anche derivati i razzi di controllo d’assetto che 
forniscono ciascuno una spinta di 220 N, sul modulo ne sono installati 28. 
Il 100 kW SEP è alto 5 m, ha un diametro di 5 m nella configurazione non 
dispiegata, dispiegando i pannelli raggiunge l’ingombro di 30 m. Il cilindro 
che costituisce il corpo centrale ha un diametro di 4,5 m, queste dimensioni 
possono essere visualizzate nelle figure 56-57. 
 










Figura 55 – Visione laterale del modulo in configurazione non dispiegata, mostrando 
l’interfaccia di collegamento. 
Pannello Solare non 
dispiegato 
Propulsori HET 
Giunto di collegamento 
Antenna 
Razzi controllo di 
assetto 




Figura 56 – Visione dal basso del modulo in configurazione aperta con riferimento 
all’ingombro massimo 
 
Figura 57 – Visione laterale del modulo in configurazione aperta con riferimento alle 
dimensioni del nucleo centrale 
L’espressione “Gestione Propulsori”, utilizzata in tabella 9, racchiude al suo 
interno l’unità di processamento della potenza, il controllo di flusso del 
propellente, il giunto cardanico per l’orientamento della spinta e tutte le 
parti dell’impianto elettrico ed idraulico necessarie al funzionamento del 
propulsore. Il dimensionamento di tali componenti e dei serbatoi per il 
propellente degli HET è stato effettuato ricorrendo a formule empiriche 
contenute in [83]. Per quanto riguarda i serbatoi per i razzi del controllo di 
assetto si è fatto riferimento ai dati forniti da Astrium [87]. Il modulo è stato 
dotato di batterie secondarie di tipo agli ioni di litio, con una densità 
specifica di energia di 110 Whr/kg, in grado di garantire il funzionamento 




del modulo durante le fasi di eclisse, si è stimato un tempo massimo di 
eclisse di 30 minuti. Sono state imposte contingenze del 20% su tutti i valori 
di massa e potenza utilizzati a fine cautelativo, ad eccezione della 
contingenza sulla potenza richiesta dagli HET che è stata imposta al 5% in 
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Tabella 9 – Bilancio di massa e potenza richiesta per il modulo SEP da 100 kW 




5.3  Modulo SEP 300kW 
 
Il modulo SEP 300kW è un modulo propulsivo elettrico sfruttante l’energia 
solare quale fonte di generazione di potenza. Sfruttando le informazioni 
prodotte durante l’analisi di missione, è stato dimensionato per supportare il 
propulsore MPD da 240kW, si è scelto in ogni modo di dimensionare i 
pannelli sulla quota di 300kW in grado di alimentare parzialmente anche 
eventuali moduli a lui collegati, si riduce inoltre anche il rischio che 
eventuali ombre parziali possano ridurre la potenza prodotta al di sotto di 
quella richiesta dal propulsore. Mantiene l’utilizzo di pannelli fotovoltaici di 
forma dodecagonale di ispirazione Orion, in questo caso ne sono stati 
installati 21 in grado di fornire una potenza complessiva di 296 kW. Sono 
posizionati in tre corone circolari ognuna contente sette pannelli, questa 
scelta è dovuta alla ricerca del minor ingombro durante la configurazione di 
lancio, come si può osservare in figura 58.    
 
 
Figura 58– Vista laterale del modulo in configurazione non dispiegata, mostrando 
l’interfaccia di collegamento 
Pannello Solare non 
dispiegato 
Giunto di collegamento 




Figura 59 – Vista laterale del modulo in configurazione non dispiegata, mostrando il 
propulsore MPD 
Il propulsore MPD, indicato in figura 59, fornisce una spinta di 5 N ad un 
impulso specifico di 5000 s, è stato dimensionato affinché possa fornire un 
impulso totale di 3,2e8 Ns.  
Il modulo è alto 7 m e nella configurazione non dispiegata ha un diametro 
massimo di 5 m, dispiegati i pannelli il suo ingombro aumenta sino ad un 
diametro di  m, come rappresentato nelle figura 60-61.  
Propulsore MPD 









Figura 61 – Vista laterale del modulo in configurazione aperta, con riferimento 
all’altezza del modulo e al diametro del corpo centrale 
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Il serbatoio per il propellente elettrico e la gestione propulsori è stato 
dimensionato tramite [83], per il serbatoio per i razzi di controllo di assetto 
si è utilizzato [87]. Il modulo è stato dotato di batterie secondarie di tipo agli 
ioni di litio, con una densità specifica di energia di 110 Whr/kg, in grado di 
garantire il funzionamento del modulo durante le fasi di eclisse, si è stimato 
un tempo massimo di eclisse di 30 minuti. La struttura è stata ottenuta 
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Tabella 10 –Bilancio di massa e potenza richiesta per il modulo SEP da 300 kW 
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5.4  Modulo Propulsione Chimica a Propellente Criogenico 
 
Il modulo di propulsione chimica a propellente criogenico è studiato per 
permettere l’utilizzo di tali propellenti durante il trasferimento non 
limitandone l’uso solamente al lancio, permettendo quindi di poter sfruttare 
il maggiore impulso specifico sviluppato da queste reazioni e la conseguente 
riduzione in carburante necessario a parità di impulso generato. Le 
problematiche inerenti l’uso di propellenti criogenici durante le fasi di 
trasferimento sono dovute alla difficoltà di mantenere al di sotto della 
temperatura di ebollizione i vari propellenti criogenici (idrogeno, ossigeno, 
metano), le tecnologie attualmente in fase di sviluppo prevedono di unire 
schermature termiche multistrato a un controllo termico attivo in grado di 
eliminare l’eccesso di calore nei serbatoi.  
Il modulo è dotato di tre propulsori criogenici in grado di fornire una spinta 
di 300 kN ciascuno, operanti con ossigeno liquido e idrogeno liquido. Il 
propulsore Astrium Vinci [88] è stato preso come base di riferimento per il 
dimensionamento del propulsore del modulo. Il rapporto di mix fra 
propellenti è 5,88. La portata di idrogeno liquido è di 56 kg/s mentre quella 
di ossigeno liquido è di 9,6 kg/s. 
Le caratteristiche di modularità che contraddistinguono l’architettura, si 
applicano anche al modulo CP, infatti i serbatoi possono essere dimensionati 
in funzione delle missione che deve essere compiuta. La configurazione di 
figura 64 trasporta una massa di propellente di 29 tonnellate. 
È dotato di due pannelli fotovoltaici, ciascuno avente un aerea di 2,6 m
2
 e 
capace di produrre 705 W, destinati ad alimentare gli impianti di bordo e in 
particolare il sottosistema di controllo termico, che ha il compito di limitare 
le perdite di propellente dovuta all’ebollizione. 
Il  modulo a carico massimo è alto 12 m e in configurazione da lancio ha un 
diametro massimo di 5 m, in fase operativa con i pannelli distesi il suo 
ingombro diviene di 8 m nella direzione delle celle fotovoltaiche e di 5 m 
nell’altra. Le figure 62-63 raffigurano il modulo e le dimensioni appena 
citate. 














 Ugello propulsore 
criogenico 
Pannello solare  
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Figura 64 – Vista assonometrica del modulo, con indicazione dei serbatoi propellente e 
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5.5  Modulo Polifunzionale a Parete Rigida 
 
Il presente modulo consiste di un contenitore pressurizzato in parete sottile 
dotato di due interfacce di collegamento alle estremità, un’interfaccia di tipo 
“maschio” raffigurata in figura 65 e un’interfaccia di tipo “femmina” 
raffigurata in figura 66. Si è scelto di crearlo sfruttando le tecnologie che 
hanno portato all’ideazione del modulo Columbus [89] attualmente 
costituente la Stazione Spaziale Internazionale. Il volume interno del 
modulo è pari a 100 m
3
. Il termine polifunzionale contenuto nella sua 
denominazione sta a significare il fatto che con la medesima struttura 
portante è possibile assegnare al modulo compiti diversi, dotandolo del 
sottosistema di supporto vitale può divenire un modulo di trasporto di un 
equipaggio, senza di esso un modulo cargo.  
Nel caso fosse destinato al trasporto di astronauti in funzione del volume 
disponibile esso potrebbe contenere fino a sei membri dell’equipaggio, in 
quanto rifacendosi agli standard per la medicina navale e alle curve di 
Celentano [90] emerge la necessità di un volume di almeno 9 m
3
 destinato 
esclusivamente all’astronauta al quale va aggiunto il volume occupato dalle 
strumentazioni e dalle provviste. 
Il modulo è dotato di opportune contromisure per limitare l’esposizione alle 
radiazioni cosmiche da parte dell’equipaggio, parzialmente questo compito 
è svolto dalla parete di alluminio che costituisce il modulo stesso. Inoltre 
viene utilizzata l’acqua destinata al sistema di supporto vitale come ulteriore 
scudo contro le radiazioni, 1cm di acqua mostra le stesse capacità assorbenti 
di 4 mm di alluminio [91]. 
Il modulo non possiede una sua fonte di generazione di potenza, necessita di 
un modulo ausiliario. 
Le sue dimensioni sono 8 m in altezza e 5 m per il diametro massimo, come 
rappresentato in figura 65. 
 



















Il modulo è stato considerato destinato a trasporto di un equipaggio, in caso 
di cargo la voce relativa al supporto vitale può essere eliminata ed il carico 






































2x150 20 360 2x50 20 120 
Controllo 
Termico  















40 20 48    
















70 20 84 160 20 192 
Carico 
Utile 

















                                     22000 










5.5  Modulo polifunzionale gonfiabile 
 
Il modulo polifunzionale gonfiabile si discosta dal precedente modulo in 
quanto non più dotato di una parete rigida bensì di una flessibile, tale 
modulo è previsto che venga portato in orbita in configurazione chiusa 
quindi sgonfio e raggiunta l’orbita di destinazione esso venga gonfiato e che 
la sua struttura sia irrigidita tramite l’installazione di setti divisori fra i 
diversi ambienti che lo costituiscono. I vantaggi principali di questa 
configurazione sono il basso rapporto massa al lancio su volume ottenibile, 
il modulo in esame possiede un volume operativo di 300 m
3
 a dispetto di 
una massa al lancio di 3 tonnellate (il modulo a parete rigida per confronto 
dispone di un volume 100 m
3
 e di una massa al lancio di 5 tonnellate), 
inoltre le ridotte dimensioni al lancio permettono al modulo di essere 
facilmente installato nella maggior parte dei lanciatori oggi esistenti 
limitando quindi le problematiche relative alla scelta del lanciatore. 
La struttura del modulo può essere idealmente divisa in due parti, il guscio 
gonfiabile [92] e una colonna centrale destinata a creare rigidezza e 
costituita da un telaio reticolare estensibile, come si può osservare in Figura 
70. Il nucleo centrale essendo in materiale metallico è destinato anche a 
svolgere la funzione di rifugio contro le radiazioni nel caso di eventi solari 
eccezionali. La parete vera e propria è invece costituita da una serie di strati 
di tessuto, ognuno dei quali è studiato per svolgere una determinata 
funzione, il rivestimento interno serve a proteggere l’intero guscio da 
eventuali danni o lacerazioni provenienti dall’ambiente, le camere d’aria 
mantengono il gas di pressurizzazione e danno la forma all’intero modulo la 
loro ridondanza aumenta la sicurezza dell’intera struttura, il layer di 
contenimento ha la duplice funzione di mantenere in posizione le camere 
d’aria e di sopportare i carichi dovuti alla pressione tipicamente è costituito 
da strati di Kevlar oppure di Spectra, la protezione contro Micro Meteoriti e 
Detriti Orbitali (MMDO) è costituita da tessuti ceramici annegati in schiume 
poliuretaniche, i layer di isolamento hanno il compito di termoregolare il 
modulo limitando l’instaurazione di gradienti termici attraverso l’intera 
sezione, la protezione contro l’ossigeno atomico (OA) viene effettuata 
attraverso la stesura di particolari tessuti in grado di annullare la reattività 
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dell’OA, infine il sistema di apertura è quel particolare strato predisposto 
per permettere il corretto dispiegamento del guscio durante la fase di 
gonfiaggio, l’insieme di strati è riassunto graficamente in figura 67. 
 
Figura 67 – Sezione del guscio del modulo, con riferimento ai vari strati che lo 
costituiscono 
 Il modulo nella sua configurazione abitabile può essere predisposto ad 
accogliere un equipaggio di massimo 12 elementi, mantenendo le 
caratteristiche di sicurezza e benessere psicofisico descritte nel paragrafo 
5.4 [90]. 
Il modulo non possiede una sua fonte di generazione di potenza, necessita di 
un modulo ausiliario. 
Nella configurazione non dispiegata il modulo è alto 4,1 m e possiede un 
diametro di 3,1 m, come rappresentato in figura 68; mentre in 
configurazione dispiegata le sue dimensioni passano a un’altezza di 8 m e 
un diametro nel punto maggiore di 7,7 m, come raffigurato in figura 70. 
 
 





Figura 68 – Vista laterale del modulo in configurazione non dispiegata, con 
riferimento alle misure di ingombro massimo 
 
 
Figura 69 – Vista del modulo in configurazione dispiegata con riferimento 
all’interfaccia di collegamento “maschio”, esiste anche un equivalente “femmina” 













Figura 70 – Vista in sezione del modulo, si possono notare il guscio gonfiabile e la 
colonna reticolare centrale 
Il modulo è stato considerato destinato a trasporto di un equipaggio, in caso 
di cargo la voce relativa al supporto vitale può essere eliminata ed il carico 
















































2x150 20 360 2x50 20 120 
Controllo 
Termico  
















40 20 48    
Telecomu
nicazioni 




15 20 18 40 20 48 








70 20 84 160 20 192 
Carico 
Utile 



























5.6  Moduli Ausiliari di Generazione di Potenza: propulsivo e di 
collegamento 
 
Il modulo ausiliario di generazione di potenza ha il compito di fornire la 
potenza elettrica necessaria al funzionamento dei sottosistemi dei moduli 
polifunzionali, è stato sviluppato in due varianti: una dotata di un propulsore 
che è in grado di fornirgli anche la mobilità necessaria, l’altra di una doppia 
interfaccia di collegamento “femmina” che gli consente di collegarsi con 
altri moduli . Il primo è dotato del propulsore GIT da 5kW di cui si è 
discusso nel capitolo 4, indicato in figura 71. Questo renderebbe l’assieme 
modulo polifunzionale più modulo ausiliario propulsivo capace di compiere 
le missioni di trasporto cargo descritte. Il GIT, derivato dal NEXT 
sviluppato da NASA, fornisce una spinta di 200 mN con impulso specifico 
di 1000 s, è stato dimensionato per fornire un impulso totale di 1,23e7 Ns 
[93]. Il propulsore utilizza gas Xeno come propellente. 
Entrambi i moduli sono equipaggiati con una superficie di 59 m
2
 di pannelli 
fotovoltaici, in grado di produrre una potenza di 16 kW.  
Il modulo non è dotato di serbatoio dedicati per l’alimentazione dei razzi di 
controllo di assetto e per la quale dipenderà dal modulo principale al quale 
sarà collegato. 
Il modulo ha un ingombro massimo di 4,5x4,5 m e un’altezza di 3 m nella 
configurazione non dispiegata, mentre con l’apertura dei pannelli il suo 
ingombro passa a 11x11 m con un altezza di 3 m, come rappresentato nelle 
figure 72-73.  








Figura 72 – Rappresentazione del modulo in configurazione di lancio con riferimento 










Figura 73 – Vista dall’alto del modulo, con riferimento all’interfaccia di collegamento 
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Il bilancio di massa del modulo ausiliario in entrambe le configurazioni è 
illustrato in tabella 14, i componenti appartenenti alla variante propulsiva 
saranno identificati dalla lettera “P”, mentre quelli appartenenti alla variante 
di collegamento dalla lettera “C”. Per i valori riguardanti il GIT si è fatto 
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Tabella 14 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per i moduli ausiliari di 
generazione di potenza propulsivo e di collegamento, i sottosistemi esclusivi del primo 
tipo sono indicati con “P”, mentre quelli esclusivi del secondo con “C”  
 
5.7  Modulo abitativo piccolo 
 
Il modulo abitativo piccolo è appositamente designato per il trasporto di un 
equipaggio di tre persone nell’ambiente cis-lunare, è stato progettato su 
ispirazione delle capsule Soyuz e Orion. Il volume pressurizzato interno è di 
20 m
3
, consentendo quindi l’abitabilità all’equipaggio per missioni di breve 
durata (non superiori ai 20 giorni complessivi) [90]. È dotato di quattro 
propulsori HET da 5kW che gli garantiscono la mobilità necessaria, ogni 
singolo propulsore fornisce una spinta di 150 mN ad un impulso specifico di 
1900 s [94]. Può inoltre effettuare manovre di rientro atmosferico, senza 
dover interagire con la stazione spaziale internazionale per lo scambio degli 
equipaggi come invece previsto per gli altri moduli, è comunque dotato di 
un’interfaccia di collegamento standard per l’aggancio all’ISS o ad altri 
moduli dell’architettura. I due pannelli solari di forma dodecagonale, aventi 
una superficie utile complessiva di 36 m
2
, forniscono una potenza di  22 kW 
in orbita terrestre, sono indicati in figura 76. A differenza degli altri moduli 
ad uso orbitale, essendo l’habitat piccolo limitato all’ambiente cis-lunare 
non è stato considerato l’uso della costante solare marziana quale caso 
peggiore. 
Il modulo nella sua configurazione di lancio è alto 5 m e ha un diametro 
massimo di 5 m, durante le fasi operative le due dimensioni divengono 
5x5x15 m, come rappresentato nelle figure 74-75 rispettivamente in 
configurazione dispiegata e non dispiegata. 







Figura 74 – Vista laterale del modulo in configurazione non dispiegata con indicazione 
dell’ingombro massimo 
 




Figura 75 – Vista dal basso del modulo, con riferimento all’apparato propulsivo e 
indicazione dell’ingombro massimo in configurazione aperta 
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Tabella 15 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per il modulo abitativo 
piccolo 
 





5.8 Modulo Sonda 
 
Il modulo sonda svolge il compito di esploratore orbitale nelle prime fasi di 
sviluppo dell’architettura, studiando le condizioni ambientali delle mete per 
i futuri viaggi con equipaggio oppure ricercando dall’orbita giacimenti utili 
alle operazione di recupero di risorse in-situ. 
 I 350 kg di carico utile, indicati in tabella 16, dovranno essere utilizzati di 
volta in volta con gli strumenti adatti allo svolgimento della singola 
missione prevista. 
La sonda è alimentata da 4 pannelli solari, ciascuno avente la superficie di 4 
m
2
, può quindi fornire una potenza complessiva di 2,4 kW. È dotata di un 
propulsore d’apogeo in grado di esercitare una spinta di 400 N, è derivato 
dal modello Astrium di uguale potenza [95], utilizza come propellenti 
tetrossido d’azoto e idrazina  con un rapporto di miscelamento di 1,6. 
Le dimensioni della sonda in configurazione da lancio sono tali da poter 
essere inscritta in un cubo di lato 3 m, in configurazione operativa la 
direzione parallela a quella dell’apertura dei pannelli diviene di 15 m.  
Il suo dimensionamento è stato effettuato usando solamente coefficiente 
statistici riferiti alle attuali capacità produttive [84].  
 
Figura 77 – Vista del modulo sonda e indicazione dei sottosistemi principali 
Propulsore d’apogeo 400 N 
Antenna per le comunicazioni Pannello solare da 4 m
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Tabella 16 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta dal modulo sonda 
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5.9  Modulo Esploratore robotico 
 
Il modulo esploratore robotico ha il compito di perlustrare l’area 
assegnatagli sulla destinazione dello scenario considerato al fine di 
recuperare dati sulla geologia del sito ed effettuare quelle sperimentazioni 
che non sono possibili dall’orbita. Il modulo deve quindi essere inteso come 
un laboratorio automatizzato e mobile sulla superficie la sua alimentazione è 
prevista mediante celle solari. L’opzione di dotarlo di un generatore di 
radio-isotopi è stata scartata in quanto avrebbe previsto l’utilizzo di una 
tecnologia non prevista altrimenti nell’architettura. 
Il modulo è dotato di 6 ruote capaci di moto indipendente l’una dall’altra 
attraverso opportuni cinematismi, questo per agevolare gli spostamenti sul 
suolo accidentato tipico delle destinazioni su cui è previsto l’invio. Data la 
valenza scientifica delle missioni nelle quali è previsto l’uso dell’esploratore 
robotico è dotato di un braccio robotico per effettuare l’analisi del terreno e 
delle rocce e di sensori ottici per il reperimento di immagini e analisi 
spettrometriche. 
Un’antenna è stata installata sul dorso del modulo per la comunicazione dei 
dati ricavati dalle analisi, si è scelto di dotare il modulo di un’antenna di 
dimensioni contenute instaurando un ponte attraverso una sonda 
automatizzata in orbita (si veda paragrafo  5.8), rispetto a installarne una in 
grado di comunicare direttamente verso la Terra. 
Una superficie di 4,7 m
2
 di celle fotovoltaiche è stata posizionata sul dorso 
del veicolo, è in grado di generare una potenza di 850 W. Batterie 
secondarie sono state, inoltre, installate per garantire l’operatività anche in 
condizioni di scarsa luminosità, cioè durante le notti o i fenomeni 
meteorologici (tipici dell’atmosfera marziana). Considerando un consumo 
pari alla massima potenza producibile, il modulo ha una autonomia di 54 ore 
prima di terminare l’energia contenuta nelle batterie. 
Il modulo ha dimensioni 2,7x2,3x2 m ed una massa complessiva di 1255 kg. 
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5.10  Modulo di discesa 
 
Il modulo di discesa è necessario per permettere ad un equipaggio di 
discendere dall’orbita e raggiungere la superficie. È fornito di propulsori a 
propellente criogenico in modo da limitare il consumo di carburante durante 
le fasi di discesa e ascesa in orbita. Al fine di ridurre le perdite da gravità il 
modulo è costituito da due segmenti ciascuno dotato di propulsione 
autonoma, quello adibito alla discesa sarà abbandonato sulla superficie 
durante la fase di risalita; con l’istaurazione di una base di superficie può 
essere pensato il possibile rifornimento di tali segmenti e il loro conseguente 
riutilizzo. Non sono previste celle solari per questo modulo, bensì solo 
l’utilizzo di batterie primarie.  
Il modulo è stato derivato dal modulo di discesa LM del progetto  Apollo 
[96], in particolare dai moduli LM-16 ed LM-17 utilizzati durante lo 
svolgimento delle missioni Apollo 16 e Apollo 17. Si differenziavano dai 
precedenti per l’aumentata capacità di carico utile, che da 200 kg arrivava a 
450 kg. Attualmente è in fase di sviluppo da parte della NASA un modulo di 
discesa, denominato Morpheus [97], che è l’apripista tecnologico per il 
modulo di discesa pesante Altair [96] previsto nell’ex piano Constellation 
[4]. Il progetto Morpheus prevede anch’esso l’utilizzo di propellente 
criogenico, in questo caso ossigeno liquido e metano. Le missioni per cui è 
progettato prevedono il trasporto di esploratori robotici o di piccoli 
laboratori per analisi del sito di sbarco avendo una massa di circa 1000 kg. 
Anche ESA sta sviluppando un modulo di discesa all’interno del 
programma Aurora [2], il Lunar Lander si pone nella stessa categoria del 
Morpheus presentando una massa di solo 2500 kg. Un modulo LM aveva 
una massa iniziale di 14 tonnellate confrontabile con la massa complessiva 
del modulo in analisi che è di circa 17 tonnellate, come indicato in tabella 
18. 
Il modulo di discesa previsto all’interno della GER [17] ha la capacità di 
carico utile di 1 tonnellata, questa scelta si è conservata anche per il presente 
modulo. 
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Il modulo di discesa è equipaggiato con un propulsore criogenico, che 
fornisce una spinta di 30 kN, mentre il segmento di ascesa in orbita è dotato 
di un propulsore criogenico  che fornisce una spinta di 16 kN. Entrambi i 
propulsori utilizzano ossigeno liquido e idrogeno liquido con un rapporto di 
miscelamento di 5,88. 
Nella configurazione di discesa, rappresentata in figura 80, il  modulo di 
discesa è alto 7 m ed ha un diametro massimo di 5,5 m, mentre il segmento 
di ascesa (in figura 79) è alto 4 m ed ha un diametro di 3,5 m. 
Un’interfaccia di collegamento è posizionata nel segmento di ascesa 
permettendo l’aggancio del modulo, o del suo segmento, durante le fasi di 
trasferimento orbitale. 
 
















Figura 80 – Vista laterale del modulo in configurazione completa, con indicazione 
delle misure di massimo ingombro 
 
I valori delle masse di propellente necessario alla discesa dall’orbita e 
all’ascesa dalla superficie sono stati calcolati ipotizzando l’uso del modulo 
in ambiente lunare. Le condizioni di ingresso nella fase di discesa sono state 
ipotizzate uguali a quelle delle missioni Apollo [98], per l’ascesa si è fatto 
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5.11  Modulo di discesa pesante 
 
Il modulo di discesa pesante verrà utilizzato quando sarà necessario 
trasportare a livello suolo carichi utili fino a 10 tonnellate, per la sua 
ideazione sono state prese in considerazione le stesse ipotesi utilizzate per il 
modulo di discesa, presentato nel paragrafo 5.10. Il modulo è costituito da 
due segmenti, ciascuno dotato di un suo impianto propulsivo. Il segmento di 
discesa è fornito di 4 propulsori criogenici da 30 kN, mentre quello di 
ascesa di 3 propulsori da 16 kN. Entrambi i propulsori utilizzano ossigeno 
liquido e idrogeno liquido con un rapporto di miscelamento di 5.88. 
Il segmento di ascesa è destinato sia al trasporto di un equipaggio, come si 
può notare dalla porta di comunicazione con l’esterno indicata in figura 81, 
sia al trasporto di carichi voluminosi, come invece si può notare dal 
pannello di carico indicato in figura 82. Il modulo svolgerà le sue funzioni 
di trasporto durante l’edificazione della base di superficie portando al suolo 
tutte le componentistiche necessarie all’assemblaggio. Inoltre il segmento di 
ascesa è anche dotato di interfaccia di collegamento per l’aggancio agli altri 
moduli costituenti l’architettura. 
Le dimensioni del modulo nella sua configurazione completa sono 
un’altezza di 10 m e un diametro massimo di 7,5 m, le dimensioni del 




segmento di ascesa sono di 7,5 m in altezza e 5 m in diametro, queste 
misure sono indicate nelle figure 81-82. 
I valori di massa di propellente per le manovre di discesa e ascesa, riportati 
in tabella 5.11, sono stati calcolati ipotizzando una missione lunare ed 
utilizzando i dati di ingresso in orbita delle missioni Apollo [98]. 
 
Figura 81 – Vista laterale del modulo di discesa pesante in configurazione completa 










Figura 82 – Vista laterale del segmento di ritorno orbitale con riferimento al 
portellone da carico posteriore e indicazione delle misure di ingombro massimo 
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Tabella 19 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per il modulo di discesa 
pesante 
 
5.12   Modulo base di superficie 
 
Il modulo base di superficie consiste nell’instaurare un nucleo operativo 
permanente sulla superficie del pianeta considerato. È stato progettato per 
essere ampliato in funzione del tempo e delle esigenze, come si osserva in 
Figura 84 è costituito da sotto-moduli al settore abitabile sono stati aggiunti 
un modulo ausiliario per la generazione di potenza elettrica, in figura 86, e 
un modulo per le telecomunicazioni, in figura 87. Quest’ultimi dotati di 
ruote per aumentarne le possibilità di movimentazione secondo le esigenze. 
Come si osserva in Figura 85 il modulo abitativo è stato disegnato costituito 
da due metà simmetriche, questo per dare l’idea di costruzione modulare 
anche per quanto riguarda la base di superficie, inoltre si può notare la porta 
sul retro del modulo che ha il compito di collegamento con l’esploratore di 
superficie riducendo i tempi di decompressione degli astronauti e 
ottimizzando quindi il tempo di missione. È stata particolare rilevanza alla 
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protezione dell’equipaggio residente dalle radiazioni ionizzanti sia di 
carattere solare che cosmico, la schermatura è stata effettuata sia attraverso 
l’utilizzo del potere isolante dei metalli che costituiscono la struttura, sia 
indirizzando l’acqua, utilizzata del sottosistema di supporto vitale, sulle 
pareti aumentando quindi il potere schermante del modulo [91]. 
La base può essere ampliata utilizzando i moduli polifunzionali a parete 
gonfiabile presentati nel paragrafo 5.5, questo concetto è presente spesso 
nella letteratura per la creazione di una base lunare, si cita ad esempio [99], 
[100], [101]. 
 
I bilanci di massa e potenza sono suddivisi per ogni sotto-modulo. 
  
Figura 84– Visione complessiva della base di superficie, si notano il modulo abitativo 
(a sinistra), il modulo telecomunicazioni (in alto a destra) e il modulo ausiliario per la 












Figura 85 – Visione del modulo abitativo, con riferimento alla porta posteriore capace 
di collegarlo con il modulo esploratore di superficie 
 
Il sotto-modulo abitativo ha un volume pressurizzato interno di 100 m
3
, è 
costituito da 2 cilindri di diametro 3 m e lungo 7,5 m. Tale struttura poggia 
su una serie di colonne che hanno il compito di allontanare la parte abitabile 
dal suolo e creare zone di stoccaggio all’esterno della zona abitabile. È 
dotato di celle fotovoltaiche che garantiscono una produzione di 4,5 kW. 
È stato recentemente proposto dalla RFSA il progetto di una base lunare 
[12], avente un volume pressurizzato di 80 m
3
 e una massa, al netto di 
eventuali carichi utili, di 13 tonnellate. I dati riportati in tabella 20 mostrano 
come la base qui proposta presenti una massa di 15 tonnellate , sempre 
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Il sotto-modulo di generazione di potenza ausiliario genera un potenza di 2 
kW, attraverso una superficie disponibile di 7,2 m
2
. La mobilità è garantita 
attraverso il gancio di collegamento con il modulo esploratore di superficie. 
Le dimensioni in esercizio sono di 3x2,2x2,4 m. 
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Tabella 21 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per il sotto-modulo di 
generazione di potenza ausiliario 
 
Il sotto-modulo per le telecomunicazioni racchiude in sé tutte le funzioni di 
comunicazione con la Terra della base di superficie. 
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Tabella 22 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per il sotto-modulo per le 
telecomunicazioni 
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5.13  Modulo Esploratore di superficie 
 
Il modulo esploratore di superficie consente all’equipaggio della base di 
superficie di aumentare il proprio raggio di azione. Tale modulo, inoltre, 
può essere utilizzato per trasportare i sotto-moduli della base da una 
posizione ad un’altra. È alimentato grazie a celle solari installate sul dorso 
del veicolo, che forniscono una potenza di 1,7 kW. Per ridurre i tempi di 
decompressione degli equipaggi è stato pensato che l’accesso venga 
effettuato direttamente dal modulo pressurizzato della base abitata 
attraverso il sistema di collegamento evidenziato in Figura 89. La trazione è 
fornita da 6 ruote motrici, ciascuna dotata di un motore elettrico 
indipendente, indicate in figura 88. 
Il modulo ha le seguenti dimensioni 4x3,3x2,8 m e ha una massa, 
complessiva di 1000 kg di carico utile, di 4458 kg come indicato in tabella 
23.  
NASA ha proposto lo Space Exploration Vehicle (SEV) [102], avente gli 
stessi compiti del modulo di esplorazione di superficie. È alimentato 
elettricamente tramite batterie secondarie, che devono essere ricaricate 
durante le fasi di aggancio alla base principale. È movimentato da 12 ruote 
indipendenti. Presenta dimensioni comparabili con il modulo proposto, in 
quanto è 4,5x4x3 m e con una massa a pieno carico di 4000 kg.  
   









Figura 89 – Vista posteriore del modulo di esplorazione, con riferimento alla porta di 
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Tabella 23 – Bilancio di massa e potenza elettrica richiesta per il modulo esploratore 
di superficie 
 














In questo capitolo sono discussi alcuni possibili usi dell’architettura facendo 
riferimento agli scenari proposti nel capitolo 3, che vengono considerati 
unitamente ai moduli, i cui dettagli sono stati analizzati nel capitolo 5. Le 
piattaforme considerate per ogni singola missione sono discusse in termini 
di massa complessiva ed è motivata la scelta dei moduli costituenti. Si 
usano, infine, i dati ricavati dall’analisi di missione per determinare il tempo 
totale per le singole e la massa di propellente necessaria.  
 
 
6.1 Ipotesi utilizzate  
 
Al fine di mostrare le potenzialità dell’architettura si è scelto di descrivere 
una missione per ciascuno dei corpi celesti considerati in questa tesi (Luna, 





Marte, NEA). Tali missioni utilizzano i CONOPS presentanti nel capitolo 3 
con chiara distinzione fra il trasporto di materiale ed il trasferimento 
dell’equipaggio.. Sono stati stilati dei bilanci di massa complessivi per ogni 
piattaforma prescelta e questo ha permesso l’utilizzo dei risultati dell’analisi 
di missione descritta nel capitolo 4. Ogni piattaforma è rappresentata in 
forma grafica attraverso i disegni concettuali del capitolo 5 consentendo una 
migliore visualizzazione dell’intero apparato. Nel caso in cui i moduli 
polifunzionali siano utilizzati nella loro configurazione cargo, il contenuto è 
indicato nel testo ed è conteggiato nel bilancio di massa presentato. 
 
6.2 Missione verso la Luna 
 
Un’ipotetica missione verso la Luna utilizzante l’architettura è sviluppata in 
due fasi parallele. La prima riguarda il trasferimento di tutti i moduli non 
fondamentali all’equipaggio durante il trasferimento, la seconda del modulo 
contenente gli astronauti e del modulo propulsivo necessario per le 
manovre. 
Il riferimento temporale rispetto al quale si è ipotizzato lo svolgimento di 
questa missione è circa il 2030. Facendo riferimento alle tempistiche 
presentate nel capitolo 2, per quella data potrebbe essere in costruzione una 
base sulla superficie lunare. Si quindi scelto di creare una piattaforma 
costituita da: 
 un modulo di discesa pesante, al cui interno sia trasportato un 
esploratore di superficie,  
 
 un modulo polifunzionale a parete rigida capace di fornire ulteriore 
capacità cargo,  
 
 un modulo ausiliario capace di produrre l’energia elettrica necessaria 
al funzionamento dei sottosistemi del modulo cargo, 
 
 un modulo propulsivo tipo SEP da 100 kW. 




Questa configurazione è rappresentata in figura 90. La massa complessiva è 
di 39 ton, comprensive di 3,6 ton di Xeno per la propulsione elettrica, il 
grafico di figura 91 rappresenta l’ordine di grandezza della massa dei vari 
moduli costituenti la piattaforma. Si noti come il 70% della massa sia 
costituita dall’insieme del modulo di discesa pesante e dal polifunzionale a 
parete rigida. Per quest’ultimo è stata considerata la variante priva del 
sistema di supporto vitale, quindi la massa considerata è di 12 tonnellate in 
cui è considerato anche il carico utile del modulo. 
 
Figura 90 – Rappresentazione grafica della piattaforma cargo per una missione 
lunare costituita da un modulo di discesa pesante, un polifunzionale a parete rigida e 
SEP da 100 kW 
 






Figura 91 – Grafico rappresentante la massa complessiva della piattaforma cargo per 
la missione lunare 
La seconda parte della missione è quella destinata al trasferimento 
dell’equipaggio ad un’orbita bassa attorno alla Luna. Questa fase può essere 
svolta utilizzando moduli diversi in base alle necessità. Nel caso sia 
necessario trasferire solamente un equipaggio ridotto (trasferimento di 
equipaggio una volta che la base lunare opera a pieno regime) può essere 
utilizzato l’habitat piccolo, che è in grado di trasportare fino a 3 astronauti; 
se invece fosse necessario inviare sulla Luna un equipaggio di dimensioni 
maggiori (ad esempio per un primo trasferimento verso la base lunare o 
durante le fasi costruttive della stessa) sarebbe d’obbligo utilizzare il 
modulo polifunzionale a parete rigida. Nel primo caso essendo l’habitat 
piccolo dotato di propulsione autonoma esso può viaggiare in maniera 
indipendente, nel secondo caso è necessario dotare il polifunzionale di un 
propulsore, in questo caso si è scelto il SEP da 300 kW per ridurre i tempi di 
volo. Questa scelta consente inoltre di non fornire il modulo abitabile del 
suo modulo ausiliario per la generazione di potenza elettrica, poiché può 
usare il surplus generato dal modulo SEP. L’assemblaggio fra le varie parti 
dell’architettura è rappresentato in figura 92. Raggiunta l’orbita lunare, la 
piattaforma abitabile potrebbe eseguire un aggancio automatico con il 

















Figura 92 – Rappresentazione grafica della piattaforma per trasporto dell’equipaggio 
durante la missione lunare, è costituito da un modulo polifunzionale a parete rigida e 
da un SEP da 300 kW 
La massa totale della piattaforma è di 42 ton, comprensive di 5,5 ton di 
Xeno per la propulsione elettrica. Una rappresentazione grafica della 
suddivisione della massa fra i diversi moduli è data dal grafico di figura 93. 






Figura 93 – Grafico rappresentante la massa complessiva della piattaforma abitabile 
per la missione lunare 
 
Si vuole ora determinare il tempo di trasferimento secondo l’analisi di 
missione presentata nel capitolo 4. Va ricordato che due trasferimenti 
richiedono lo stesso tempo di missione se utilizzano la stessa portata di 
massa di propellente e presentano la stessa accelerazione iniziale. In questo 
caso l’accelerazione iniziale per il caso cargo è di             
   m/s
2
, 
mentre è             
    m/s
2
 per la piattaforma abitabile, dove si sono 
rispettivamente considerate le spinte di 2,5 N per il 100 kW SEP e di 5 N 
per il 300 kW SEP. L’analisi di missione del capitolo 4 fornisce il numero di 
giorni impiegati per il trasferimento in funzione dell’impulso specifico e 
della portata di massa. Quest’ultimo valore è stato considerato costante 
anche nei casi ora in esame, è necessario quindi trovare un valore di impulso 
specifico che produca un’accelerazione iniziale pari a quella della missione 
ipotizzata e paragonarlo con gli impulsi tipici di una data tecnologia 
propulsiva elettrica. Utilizzando l’equazione (2) del capitolo 4 si ottiene la 
seguente espressione dell’impulso specifico di paragone  ̃  :  
 
 ̃   
     












La massa    indica la massa utilizzata durante le simulazioni, 
l’accelerazione     è l’accelerazione iniziale per la missione ipotizzata, 
mentre a denominatore si considera la portata di massa di propellente che è 
pari a 50 mg/s per il 100 kW SEP e di 100 mg/s per il 300 kW SEP. 
L’applicazione dell’equazione (8) fornisce un impulso specifico di paragone 
di 1305 s per il caso cargo e di 1223 s per il caso abitabile, inserendo questi 
valori nella figura 94, che riporta i dati dell’analisi di missione per il caso 
lunare e le portate considerate, si ottengono i tempi di trasferimento di circa 
680 giorni per il cargo e di 270 giorni per il caso abitabile. 
 
 
Figura 94 – Grafico rappresentante i tempi di trasferimento per missioni lunari con 
interpolazione dei valori di impulso specifico di paragone di 1305 s (linea azzurra) e di 
1223 s (linea rossa) rispettivamente per il caso cargo e per il caso con equipaggio 
Il tempo di trasferimento per la missione con equipaggio può apparire lungo 
rispetto a quello che si sarebbe potuto ottenere tramite la propulsione 
chimica, cioè 5÷10 giorni; tuttavia questa missione può essere considerata 
come il dimostratore tecnologico dei sottosistemi di supporto vitale per una 
eventuale missione verso Marte, che secondo le stime previste dovrebbe 
avvenire attorno al 2040. La missione descritta avrebbe un periodo di 
permanenza in orbita paragonabile, avendo però il vantaggio di rimanere in 





ambiente cis-lunare e in caso di eventuali problematiche raggiungere la ISS 
o lo spazio-porto in E-M L1 sarebbe notevolmente più facile. 
 
6.3 Missione verso gli asteroidi 
 
Una missione diretta verso gli asteroidi NEA dovrà essere necessariamente 
sviluppata in due fasi successive: una prima parte robotica ed una seconda 
parte di esplorazione con equipaggio umano. La fase robotica è necessaria 
in quanto deve essere determinata con precisione la geometria dell’orbita 
dell’asteroide destinazione ed inoltre solamente con un sopralluogo si avrà 
certezza di dati quali la massa del corpo celeste, la sua composizione il suo 
moto di rotazione rispetto al suo baricentro. Tutti questi dati tipicamente 
sono difficilmente reperibili attraverso osservazioni astronomiche da terra, 
la loro conoscenza è però fondamentale per la progettazione di una missione 
umana verso di essi.  
Si continua a considerare 1999 AO10 come asteroide di destinazione, già 
precedentemente utilizzato durante l’analisi di missione. La sonda 
automatizzata descritta nel paragrafo 5.8 è dotata di propulsione chimica a 
propellente immagazzinabile. Si può immaginare che il primo ∆V, pari a 
3,291 km/s, sia applicato al modulo dall’ultimo stadio del razzo vettore che 
avrà il compito di portare la sonda in orbita, rimarrebbe quindi alla sonda il 
secondo ∆V (2,193 km/s), quello necessario ad intercettare l’orbita 
dell’asteroide. Il bilancio di massa fornisce una massa a secco di 773, alla 
quale vanno aggiunti 100 kg di propellente per i propulsori di controllo 
d’assetto. Mediante l’equazione di Tsiolkovsky si ottiene una massa iniziale 
di 1840 kg. Il grafico di figura 95 rappresenta in dettaglio la massa funzione 
dei vari componenti che costituiscono la sonda.  






Figura 95 – Grafico rappresentante la suddivisione della massa nella sonda 
automatizzata per una missione verso l’asteroide 1999AO10 
 
L’esplorazione successiva con equipaggio umano verrà eseguita con una 
piattaforma costituita da un habitat piccolo, da un modulo ausiliario di 
collegamento e da un propulsore SEP da 300 kW. L’assemblaggio è 
rappresentato in figura 96. Una missione così equipaggiata è destinata al 
sorvolo dell’asteroide di destinazione, senza la possibilità di una discesa 
sulla sua superficie; tale ipotesi esclude l’utilizzo dei moduli polifunzionali 
in quanto non è necessario un equipaggio numeroso, inoltre non effettuando 
manovre di sbarco non sono necessari moduli di esplorazione della 
superficie e quindi nessun modulo in configurazione cargo è richiesto.  
Il modulo habitat piccolo, come descritto nel paragrafo 5.7, è a sua volta 
dotato di una propulsione indipendente. Questa molteplicità propulsiva della 
piattaforma può essere utile durante le fasi di studio dell’asteroide per una 
maggiore mobilità, è idealizzabile anche uno sgancio fra l’habitat e il 
modulo propulsivo durante tale fase. È stato necessario utilizzare un modulo 
ausiliario di collegamento in quanto l’habitat e il SEP non avrebbero modo 
di collegarsi essendo entrambi dotati di interfacce di collegamento 















volume abitabile rispetto al solo modulo abitativo e come deposito per i 
generi deperibili da utilizzare durante il trasferimento.  
 
Figura 96 – Rappresentazione grafica della piattaforma per trasporto dell’equipaggio 
durante la missione verso un asteroide, è costituita da un modulo abitativo piccolo, da 
un ausiliario di collegamento e da un SEP da 300 kW 
La piattaforma ha una massa complessiva di 26,5 ton, di cui 5,5 ton di Xeno 
per la propulsione elettrica, il grafico di figura 97 illustra la massa dei vari 
componenti. Si nota che vi è uguale proporzione fra la parte abitativa 
(habitat piccolo e modulo ausiliario) e la parte propulsiva (modulo SEP e 
propellente).  





Figura 97 – Grafico rappresentante la suddivisione della massa nella piattaforma 
abitabile per una missione verso l’asteroide 1999 AO10 
 
Utilizzando l’equazione (8), si calcola il valore di impulso specifico di 
paragone che permette di ottenere il valore di tempo di trasferimento in 
riferimento all’analisi di missione. Si ha un  ̃  di 1923 s, inserendo tale 
valore nel grafico di figura 98, che rappresenta l’andamento del tempo di 
trasferimento in funzione dell’impulso specifico per le missioni verso 1999 
AO10 con il 300 kW SEP, si ha un viaggio di 320 giorni circa. Questo 
intervallo temporale è in linea con lo scenario Asteroid Next [20] presente 
nella GER [17], dove è individuata una missione di durata 1 anno verso un 
asteroide selezionato. Per tale compito, inoltre, sarebbe previsto l’utilizzo di 


















Figura 98 – Grafico rappresentante i tempi di trasferimento per missioni verso 1999 
AO10 con interpolazione dei valori di impulso specifico di paragone di 1923 s  
 
 
6.4 Missione verso Marte  
 
Per quanto riguarda l’esplorazione di Marte sono proposte due missioni 
indipendenti: una destinata all’esplorazione robotica, l’altra all’esplorazione 
umana. La prima ha il compito di trasportare in orbita marziana 
l’esploratore robotico della superficie, il trasferimento prevede l’utilizzo 
della propulsione elettrica, in quanto questa missione è da considerarsi 
puramente di trasporto e quindi si è preferito massimizzare il carico utile 
utilizzando tecnologia SEP. La seconda missione, invece, prevede il 
trasporto di un equipaggio verso Marte. In questo caso sarà utilizzata la 
propulsione chimica considerando troppo elevati i tempi di trasferimento 
che si otterrebbero tramite EP con le potenze stimate. 
La missione robotica sarà effettuata tramite una piattaforma costituita da un 
modulo SEP da 100 kW e da un modulo polifunzionale a parete rigida che 
avrà il compito di trasportare al suo interno l’esploratore robotico. Un 




modulo ausiliario, inoltre, genererà la potenza elettrica necessaria al 
funzionamento dei sottosistemi del modulo cargo. Questa configurazione è 
rappresentata in figura 99. 
 
Figura 99 – Rappresentazione grafica della piattaforma per trasporto dell’esploratore 
robotico durante la missione verso Marte, è costituita da un modulo polifunzionale a 
parete rigida, da un ausiliario di collegamento e da un SEP da 100 kW 
  
Figura 100 – Grafico rappresentante la suddivisione della massa nella piattaforma 















La massa complessiva della piattaforma è di 13,7 ton, comprensiva di 3,6 
ton di Xeno per la propulsione elettrica. La massa dei vari componenti è 
rappresentata in figura 100. Il modulo polifunzionale a parete rigida è stato 
considerato nella sua versione cargo. Essendo il suo carico utile 
l’esploratore robotico, il valore di massa utilizzato per il grafico raffigura 
solamente la struttura e i sottosistemi costituenti il modulo stesso; questa 
configurazione assume una massa di 4 ton. 
L’accelerazione iniziale della piattaforma è             
   m/s
2
, 
utilizzando questo dato nell’equazione (8) si ottiene un impulso specifico di 
paragone pari a 3725 s. Attraverso il grafico di figura 101, che rappresenta i 
tempi di trasferimento in funzione della variazione di impulso specifico per 
missioni verso Marte utilizzanti 100 kW SEP, si ottiene un tempo 
trasferimento totale di circa 800 giorni. 
 
 
Figura 101 – Grafico rappresentante i tempi di trasferimento per missioni verso 
Marte con interpolazione dei valori di impulso specifico di paragone di 3725 s  
 
 




La missione con equipaggio sarà compiuta grazie ad una piattaforma 
costituita da un modulo polifunzionale gonfiabile, da un modulo ausiliario 
per fornire la potenza elettrica al modulo abitabile e da un propulsore 
chimico a propellente criogenico. La rappresentazione grafica di questo 
assemblaggio è raffigurata in figura 102. 
 
Figura 102 - Rappresentazione grafica della piattaforma abitabile durante la missione 
verso Marte, è costituita da un modulo polifunzionale gonfiabile, da un ausiliario di 
collegamento e da un propulsore CP 
Utilizzando i dati dell’analisi di missione si può affermare che la frazione di 
massa di propellente necessaria per il trasferimento verso Marte con una 
strategia bi-impulsiva con entrambe le manovre effettuate con propulsori 
criogenici è pari al 68%. La massa a secco della piattaforma è pari a 48 ton, 
è necessario quindi una massa di propellente di 103 ton che porta la massa 
complessiva al valore di 151 ton. Il grafico di figura 103 rappresenta la 
massa dei vari componenti che costituiscono la configurazione in esame. Il 
modulo polifunzionale è nella sua configurazione abitabile, la massa di 39 
ton comprende anche le 25 ton del sottosistema di supporto vitale (che 
comprende liquidi ed alimenti per un anno). Il propulsore CP è stato 
sviluppato per variare in maniera modulare il numero di serbatoi per fare 
fronte alle diverse esigenze derivanti da missioni diverse, in questo caso 
saranno necessari 14 serbatoi. 







Figura 103 - Grafico rappresentante la suddivisione della massa nella piattaforma 
























L’architettura flessibile di sistema presentata in questa si basa sui concetti 
espressi della commissione Augustine e dalla Global Exploration Roadmap. 
Tali documenti hanno definito il concetto di esplorazione flessibile 
intendendo l’ideazione di campagne esplorative compiute attraverso 
un’architettura in grado di adattarsi a varie destinazioni, evitando 
riprogettazioni ogni qualvolta si cambi scenario applicativo.  
La scelta di progettare una serie di moduli anziché un singolo veicolo 
spaziale è dovuta al fatto di voler incentivare la flessibilità dell’architettura, 
infatti poter selezionare dei moduli per la realizzazione della piattaforma per 
una determinata missione permette di scegliere quelli che più si adattano ai 
compiti previsti. Questi moduli devono essere intesi come delle tecnologie il 
cui sviluppo sia necessario al fine di raggiungere tutti gli obiettivi preposti 
dalla campagna esplorativa.  
Si è osservato che il numero di tecnologie abilitanti richieste per soddisfare 
gli obiettivi presentati è alquanto ridotto; si tratta prevalentemente di 





incrementare il livello tecnologico di moduli utilizzati già in missioni 
precedenti. L’ipotesi più forte che è stata fatta è quella di limitare la 
generazione di potenza alle sole celle fotovoltaiche. Ciò ha di fatto escluso 
l’energia nucleare (sia nella forma a radio-isotopi, sia nella forma di reattore 
a fissione). Inoltre l’aver limitato l’intervallo temporale ai prossimi 70 anni 
ha fatto si che fosse posto un limite cautelativo sulla massima potenza 
elettrica generabile. Questo limite, posto a 300 kW, non ha ristretto il campo 
di analisi in quanto i propulsori SEP definiti ad alta potenza si aggirano, 
infatti, sulle centinaia di kW. Sugli aspetti propulsivi si è supposto, inoltre, 
lo sviluppo delle tecnologie che rendano possibile l’utilizzo della 
propulsione chimica con propellente criogenico anche per le manovre 
orbitali. Questo consentirebbe l’incremento di alcune decine di punti 
percentuali sulle frazioni di carico utile rispetto a missioni utilizzanti solo 
propellenti immagazzinabili.  
Non avendo approfondito lo studio riguardante lo stato dell’arte dei 
lanciatori pesanti, le massime dimensioni lanciabili sono state limitative per 
l’ideazione delle tecnologie abilitanti. Questo ha portato all’integrazione 
all’interno dell’architettura del concetto di struttura gonfiabile. Una struttura 
del genere presenta il vantaggio di un volume di lancio ridotto e la 
possibilità di espandersi a grandi volumi durante le fasi operative. La 
protezione dell’equipaggio dalle radiazioni solari deve essere svolta con 
tecniche differenti rispetto ai moduli in parete metallica, si utilizza, infatti, 
l’acqua destinata al supporto vitale. Un centimetro di liquido ha le stesse 
capacità schermanti di 4 mm di alluminio.  
L’aver analizzato alcuni possibili scenari di missione ha posto l’attenzione 
sulla necessità di incrementare l’esplorazione robotica dello spazio, in 
quanto essa deve essere considerata come l’apri strada all’esplorazione 
umana. L’uso di sonde robotiche permette di acquisire numerose 
informazioni scientifiche e permette di poter sperimentare tecnologie 
fondamentali per successive missioni con equipaggio senza rischiare alcuna 
vita umana. Si è inoltre osservato che suddividere le missioni cargo da 
quelle con equipaggio permette di incrementare l’efficienza di entrambe, 
massimizzando il carico utile nelle prime e riducendo il tempo di 
trasferimento nelle seconde. 




Infine si deve sottolineare l’importanza strategica che riveste il punto E-M 
L1 all’interno della possibile esplorazione umana dello spazio. 
L’instaurazione di uno spazio-porto sul punto di Lagrange permetterebbe 
l’ideale creazione di un crocevia fra le rotte di esplorazione. Dovrebbe, 
infatti, continuare ed incrementare l’opera di supporto ai voli spaziali che 
attualmente è perseguita dalla ISS. 
 
7.2 Possibili sviluppi 
 
La stato del lavoro si è fermato a stime preliminari riguardo l’analisi di 
missione e lo sviluppo dei moduli, tuttavia il passaggio a studi ottimizzati 
non è consigliabile in quanto sarebbe necessario definire troppe variabili ad 
oggi non prevedibili. Si possono considerare come possibili sviluppi 
l’integrazione di destinazioni non contemplate in questa tesi, come Venere o 
i punti di Lagrange del sistema Sole – Terra. Sarebbe, inoltre, necessario lo 
sviluppo di quelle tematiche che durante questo studio si sono rivelate 
fondamentali per il funzionamento dell’architettura. Oltre alle già citate 
tecnologie propulsive e di generazione di potenza, si fa riferimento alla 
schermatura da radiazioni, allo sviluppo di algoritmi per una stima più 
accurata delle masse e dei tempi di trasferimento, allo studio di fattibilità 
riguardo l’estrazione di risorse in-situ ed a tutti quegli aspetti trattati qui in 
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